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Voo espacial tripulado 


A missão da Shenzhou-f 


A segunda parte da trilogia da acoplagem orbital da China teve a sua estreia no dia 31 de Outubro de 2011 com o lançamento da 
cápsula espacial não tripulada SZ-8 Shenzhou-8 desde o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. Iniciando uma 
perseguição de dois dias ao módulo espacial não tripulado TG-1 TianGong-1, os dois veículos irão testar em órbita pela primeira 
vez as tecnologias que serão necessárias para mais um espectacular avanço no desenvolvimento espacial da China. 


Shenzhou, o divino barco dos deuses 


A Shenzhou-8 é o último veículo da fase inicial do desenvolvimento dos veículos Shenzhou e a partir de agora a construção dos 
futuros veículos irá ser baseada nas tecnologias desenvolvidas e testadas anteriormente tendo como objectivo as missões aos 
módulos TianGong-1 (2012), TG-2 TianGong-2 (2013/2015) e TG-3 (2015/2020). 


Uma silhueta conhecida 


Quando pela primeira vez se olha para a figura da cápsula espacial tripulada chinesa Shenzhou, a primeira impressões que nos 
vem à memória é a sua semelhança com a cápsula espacial russa Soyuz. Porém, uma apreciação do veículo com mais atenção 
leva-nos a encontrar diferenças entre os dois modelos: as Shenzhou são maiores e a sua tecnologia de construção muito mais 
avançada. 


Tal como a Soyuz, a Shenzhou é composta 
por um módulo orbital situado na frente do 
veículo, um módulo de reentrada e um 
módulo de serviço posterior. No entanto, ao 
contrário da Soyuz, o módulo orbital está 
equipado com dois paiméis solares, um 
sistema de propulsão autônomo e um 
sistema de controlo, permitindo assim a 
capacidade de voo autónomo após se 
separar do resto do veículo. 


O programa Shenzhou recebeu fundos 
relativamente limitados se comparados com 
projectos equivalentes levados a cabo na 
antiga União Soviética (e mesmo na actual 
Rússia) e nos Estados Unidos. Em 
resultado, o desenvolvimento do projecto 
foi-se arrastando ao longo dos anos devido 
a factores económicos no complicado 
sistema financeiro chinês. 


O desenvolvimento do projecto teve Início 
em 1992 com os voos de testes a terem 
início em 1999. O desenvolvimento dos 
subsistemas da Shenzhou captou os esforços de centenas e centenas de engenheiros e técnicos de mais de 300 organizações em 
toda a China. 





A Shenzhou será utilizada para o desenvolvimento das técnicas do voo espacial tripulado (encontro, acoplagem e actividades 
extraveículares) e mais tarde poderá ser utilizada como veículo de transporte para uma futura estação espacial chinesa e como 
veículo lunar. 


O desenvolvimento do barco divino 


Ao longo dos anos a China foi desenvolvendo as suas técnicas de reentrada de veículos desde a órbita terrestre utilizando 
trajectórias balísticas. Na década de 60 e 70 do século passado, surgiu o primeiro programa espacial tripulado chinês, o 
Shuguang-1 que acabou por ser cancelado devido a razões políticas em 1972. Em resultado dos estudos levados a cabo para o 
programa Shuguang-1 surgiu o programa do satélite de reconhecimento fotográfico FSW-1 com a capacidade de recuperação de 
cápsulas a partir da órbita terrestre desde 1976. 


Entretanto, o desenvolvimento de um programa espacial tripulado continuou ao longo dos anos e em 1978 foram obtidas 
fotografias de astronautas chineses envergando fatos pressurizados em treinos no interior de câmaras de altitude e aos controlos 
do que parecia ser um cockpit relativamente avançado de um vaivém espacial. Ao mesmo tempo fo1 criada uma frota de navios 
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destinados à recuperação e recolha de cápsulas no mar. Em Maio de 1980 uma cápsula espacial foi recuperada nas águas do sul 
do Oceano Pacífico após a realização de um voo suborbital. Porém, e no que deve ter sido um grande revés e frustração para 
muitos engenheiros espaciais chineses, em Dezembro de 1980 era anunciado por Wang Zhuanshan! que o programa de voos 
espaciais tripulados pela China seria adiado devido ao seu elevado custo. 


Ao longo de uma década foram extremamente escassas as referências a um possível programa espacial tripulado chinês mas em 
Abril de 1992, o governo chinês decidiu que o custo de um programa espacial tripulado já poderia ser suportado pelo país. O 

- Conselho Estatal decidiu que um veículo 
espacial tripulado deveria ser lançado no 
espaço antes do novo milénio de forma a 
estabelecer a China como uma das grandes 
potências mundiais. Ao programa espacial 
tripulado da China seria dada a designação 
Projecto 921, com a primeira fase a levar a 
um voo teste de uma cápsula em Outubro de 
1999. 


Um desenho preliminar da cápsula espacial 
tripulada chinesa foi apresentado à Federação 
Internacional de Astronáutica em 1992. O 
desenho era reminiscente da Soyuz, com a 
cápsula a ter um desenho muito inusual de 
pêra e com os restantes módulos de serviço e 
orbital a terem um diâmetro mais pequeno do 
que a cápsula de reentrada. Para colocar o 
veículo em órbita foi proposto um novo 
foguetão lançador que utilizaria como propolentes o oxigénio líquido e o querosene. Esta proposta eliminaria assim a utilização 
de propolentes tóxicos utilizados no foguetão CZ-2E Chang Zheng-2E. Ao se juntar primeiros estágios idênticos iria permitir o 
transporte de cargas mais pesadas até à órbita terrestre, tal como um laboratório orbital. 





Em Outubro de 1993 o Bureau de Astronáutica de Xangai” publicou a proposta original do Projecto 921 para ser incluída nos 
Oitavo e Nono Planos Económicos 
Quinquenais. Foi proposto O 
desenvolvimento de seis novos foguetões 
lançadores e oito veículos espaciais, 
incluindo uma cápsula espacial tripulada. 
Porém, o plano do bureau não foi 
aprovado e os planos para o 
desenvolvimento de um novo lançador a 
oxigénio líquido e querosene foi 
abandonado, com os recursos a serem 
investidos no desenvolvimento de grandes 
motores de combustível sólido para 
utilização militar. Entretanto o Projecto 
921 foi aprovado, mas seria lançado 
utilizando-se uma versão modificada do 
lançador CZ-2E Chang Zheng-2E e que 
seria denominado CZ-2F Chang Zheng- 
2F. Á Academia Chinesa de Tecnologia 
Espacial (ACTE), uma instituição afiliada 
da Corporação Industrial e Científica 
Aeroespacial Chinesa (CICAC), foi dada 
a responsabilidade pelo Projecto 921. Por seu lado, o ACTE subcontratou o Bureau de Astronáutica de Xangai e o Instituto de 
Engenharia e Pesquisa Médica Aeroespacial, para desenhar e desenvolver a cápsula espacial. A construção do veículo foi 
iniciada e um novo centro de controlo de voo foi construído no Nordeste de Pequim. 





' Wang Zhuanshan era então Secretário-geral da Sociedade de Pesquisa Nova China e Engenheiro Chefe do Centro Espacial da 
Academia de Ciências Chinesa. 


? O Bureau de Astronáutica de Xangai é mais tarde designado como Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Shanghai 
(ATVES). 
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Novas alterações no Projecto 921 seriam introduzidas em 1994. A Rússia, com a sua falta de verbas para o programa espacial em 
geral, estava agora disposta a vender alguma da sua tecnologia no campo da aviação e tecnologia espacial. Em Setembro de 1994 
o Presidente Jiang Zemin visitou pela primeira vez o Centro de Controlo de Voo (TsUP) em Kaliningrado e recebeu propostas de 
cooperação espacial entre as duas nações. Em Março de 1995 foi assmado um acordo entre a Rússia e a China para a 
transferência de tecnologia, incluindo também o treino de cosmonautas, a provisão de cápsulas Soyuz e sistemas de suporte de 
vida, a provisão de um sistema de acoplagem andrógino e de fatos espaciais. Em 1996 dois cosmonautas chineses, Wu Jie e Li 
Qinglong, iniciaram os treinos no Centro de Treinos de Cosmonautas Yuri Gagarin e após a graduação os dois homens 
regressaram à China e iniciaram a selecção de um grupo de 12 astronautas chineses. 


O desenho do veículo tripulado do 
Projecto 921 foi modificado de forma 
a incluir uma cópia aerodinâmica 
aumentada da cápsula Soyuz e outros 
elementos de desenho russo. 
ET Entretanto novas instalações de 
ij ] lançamento foram construídas no 

' centro espacial de Jiuquan e em Maio 
de 1998 um modelo do foguetão CZ- 
2F Chang Zheng-2F e da cápsula 
tripulada foram transportadas para a 
plataforma de lançamento para testes 
de adaptação. 


Em Junho de 1999, e em coincidência 
com anúncios públicos de que o 
primeiro teste não tripulado da nova 
cápsula chinesa teria lugar em 
Outubro, foram reveladas 
misteriosamente na Internet 
fotografias do foguetão Lançador CZ- 
2F Chang Zheng-2F com uma ogiva 
do tipo Soyuz. Na altura as fotografias 
teriam sido reveladas por uma 
empresa de construção da Mongólia 
Interior que trabalhava nas obras de 
construção das instalações de 
lançamento. A carenagem de 
protecção era consistente na sua forma 
e tamanho com a que havia sido 
revelada em 1992 no novo lançador 
que seria cancelado. Tem muitas 
similaridades com as ogivas russas 
utilizadas com a Soyuz, mas uma 
comparação com fotos das ogivas da 
Soyuz na mesma escala revelam que a 
ogiva chinesa é muito maior. 


Em Julho foi anunciado o final dos 
trabalhos de construção do quarto 
navio de rasteio Yuan Wang, estando 
pronto para ser utilizado com os 
restantes três navios. Em princípios de 
Agosto surgiram rumores na imprensa 
astática da ocorrência de uma 
explosão de propolente em Jiuquan 
destinado ao programa espacial 
tripulado, notícia que foi negada pelas autoridades chinesas poucos dias mais tarde. No entanto a data do primeiro lançamento 
não tripulado do Projecto 921 foi alterada de Outubro para “algures em 1999” e a data do primeiro voo espacial tripulado foi 
alterada para 2005. 





Entretanto a cooperação sino-russa continuava e em Agosto de 1999 na Cidade das Estrelas, numa grande sala situada no 
segundo andar do Hidrolaboratório, um grupo de 15 a 20 técnicos chineses continuava os seus trabalhos que pareciam associados 
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ao voo de experiências num avião de gravidade-0 e não ao treino para actividades extraveículares. O pessoal responsável pelo 
Hidrolaboratório era também responsável pelos voos parabólicos. As experiências que seriam transportadas eram da 
responsabilidade de Qin Y1 do Grupo Oriental de Instrumentação Científica e o projecto era administrado na Cidade das Estrelas 
por Yuri L. Bogoroditsky, Chefe do Departamento de Desenvolvimento Económico Estrangeiro do Centro de Treinos de 
Cosmonautas Yuri Gagarin. 


A possibilidade da iminência de um lançamento era assinalada com a partida dos quatro barcos Yuan Wang do seu porto de 
abrigo. Três das embarcações estavam estacionadas no Hemisfério Sul perto da latitude 35ºS, estando um junto à costa da 
Namibia, um a Sudoeste da Austrália e outro a meio do Oceano Pacífico junto da linha internacional de mudança de data. O 
quarto navio estava estacionado perto da costa Sul do Japão de forma a receber informações e observar o final da fase de 
lançamento e da fase de recolha da cápsula em caso de uma abortagem do lançamento. Estações de rastreio terrestres estavam 
localizadas no centro de lançamento em Jiuquan, no Oeste da China, África do Sul e Paquistão. 


O primeiro teste não tripulado do protótipo do Projecto 921 teve lugar 49 dias após a data prevista de 1 de Outubro de 1999. O 
Presidente chinês Jiang Zemin baptizou pessoalmente a cápsula espacial chamando-lhe Shenzhou (traduzido de muitas formas 
para “Barco dos Deuses”, “Barco Divino” ou “Mecanismo Divino”). Imagens do voo permitiram verificar a existência de um 
novo lançador CZ-2F Chang Zheng-2F, um edificio de montagem vertical, e mostraram a verdadeira configuração da cápsula 
espacial pela primeira vez. Neste primeiro voo o módulo orbital estava equipado com painéis solares fixos em vez dos painéis 
solares que se abririam nos voos posteriores. 


As principais entidades responsáveis pela construção da Shenzhou foram o Instituto Chinês de Pesquisa de Tecnologia de 
Foguetões (ICPTF) e que é parte da CICAC, o Instituto Chinês de Pesquisa de Tecnologia Espacial (ICPTE) e o ATVES. 
Também envolvidos no desenho e teste da cápsula espacial estiveram a Academia de Ciências da China e o Ministério de 
Informação da Indústria. 


Apesar de vários rumores durante o ano de 2000, o seguinte voo teste da Shenzhou só teve lugar em Janeiro de 2001. Este 
segundo voo transportou a bordo um macaco, um cão e um coelho, no que se tratou de um teste do sistema de suporte de vida da 
cápsula. A Shenzhou-2 demonstrou a capacidade de múltiplas activações do seu sistema de propulsão e executou três manobras 
para a elevação da sua órbita durante o seu voo. Após sete dias em órbita terrestre, o módulo de reentrada e o módulo de serviço 
separaram-se do módulo orbital. Após a manobra de travagem levada a cabo pelo módulo de serviço, o módulo de reentrada 
separou-se e aterrou na Mongólia Interior. A ausência total de fotografias após a aterragem levou a especulações acerca do 
sucesso da recuperação. Mais uma vez o módulo orbital continuou em órbita terrestre levando a cabo experiências em 
microgravidade. 


O peso da Shenzhou-2 era 100 kg inferior ao da Shenzhou-l ao se utilizar uma nova técnica de montagem da cápsula. Entretanto 
o treino dos astronautas chineses prosseguia utilizando um dispositivo especial de treino que simula a ausência de gravidade. O 
dispositivo consiste numa câmara com um diâmetro de 15 metros e uma altura de 21 metros, instalada num túnel de vento 
vertical. A velocidade do vento atinge os 150 km/h, levitando assim os astronautas. 


A Shenzhou-3 foi lançada em Março de 2002 e a progressão em todo o programa começou a ser mais rápida a partir daqui. Esta 
foi a primeira missão equipada com o sistema de emergência. 


A Shenzhou-4 foi lançada em Dezembro de 2002 e foi o último ensaio antes da missão tripulada. Neste caso a tripulação que 
deverá tripular a Shenzhou-5 entrou na Shenzhou-4 e levou a cabo todos os procedimentos até um certo ponto na contagem 
decrescente. Após abandonarem a cápsula deu-se o lançamento da última missão não tripulada. Todos os sistemas foram 
verificados de forma satisfatória e a China encontrava-se pronta para levar a cabo para a sua primeira tentativa de colocar 
astronautas em órbita em Outubro de 2003. 


Pergunta-se nesta fase qual foi o custo de todo o programa? Em 2003 o presidente da companhia que constrói as cápsulas 
Shenzhou, Ziang Qingwei, referiu a um jornal chinês que Pequim havia gasto cerca de 2,3 biliões de Euros no seu programa 
espacial tripulado nos últimos anos. 


A cápsula Shenzhou 


Tal como já foi referido anteriormente, a Shenzhou é muito semelhante à cápsula Soyuz. A configuração é muito parecida com o 
desenho original da Soyuz (Soyuz A) de 1962 (que por si só é alegadamente muito semelhante à configuração da proposta da 
General Electric para as cápsulas Apollo do mesmo período). 


Os instrumentos de orientação (consistindo de sensores de horizonte, sensores de fluxo iónico, sensores estelares e sensores 
solares) estão localizados na zona média inferior do módulo de serviço, tal como na Soyuz. Dois pares de painéis solares 
localizados no módulo de serviço e no módulo orbital, tê, um total de 36 m”, indicando uma média de fornecimento de energia de 
1,3 kW (quase três vezes mais do que na Soyuz e quase o mesmo do que era fornecido no primeiro módulo da estação espacial 
Mir). Ao contrário da Soyuz, o módulo orbital está equipado com um sistema de propulsão autónomo, painéis solares e sistemas 
de controlo, que permitem voo autónomo. No futuro os módulos orbitais podem ser utilizados para formar uma pequena estação 
espacial. Uma versão reduzida do módulo orbital foi considerada como um elemento de uma estação espacial. A forma básica da 
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Shenzhou é capaz de suportar uma missão tripulada de 20 dias de duração, com missões autónomas do módulo orbital com uma 
duração de até um ano. 


O sistema de propulsão da Shenzhou consiste em: 


e Quatro grandes motores principais de expansão na base da cápsula, com uma força total de 2.000 kgf ou 500 
kgf por motor. O tempo total de queima na travagem orbital (retrotravagem) deverá ser de 30 s. 


e Motores de grande potência para manobras colocados em conjuntos de quatro pares no interior da base do 
módulo de serviço. 


e Motores de baixa potência para manobras colocados em conjuntos de quatro pares no exterior da base do 
módulo de serviço. Estes motores podem também ser utilizados em conjunto para original forças inversas. 


e Quatro pares de motores para manobras de rotação e translação colocados no centro de gravidade da cápsula, 
mesmo abaixo da cápsula de reentrada. Estes não foram colocados em intervalos de 90º, mas sim em dois pares 
em cada lado da cápsula permitindo o seu uso para movimentos de translação somente no eixo vertical. 


e Quatro grupos de motores colocados na base do módulo orbital. Estes motores servem como sistema suplente 
ao principal sistema de orientação, bem como uma capacidade autónoma de controlo de atitude e de 
movimentação ao módulo quando em voo autónomo. Utilizados em conjunto com os motores de fraca potência 
na base do veículo, podem ser utilizados para movimentos de translação nos planos horizontal e vertical. 


Ao contrário da Soyuz, o módulo orbital da Shenzhou tem uma forma cilíndrica. Uma plataforma de equipamento pode ser 
montada na zona frontal (tal como aconteceu nos primeiros voos). Aparentemente está localizada na zona inferior do módulo 
orbital uma grande escotilha que pode ser utilizada para actividades extraveiculares, e acima dela está localizada outra grande 
escotilha tal como na Soyuz. No lado oposto do módulo encontra-se montado um pequeno módulo de equipamento. Espera-se 
que numa fase posterior do projecto o módulo orbital da Shenzhou possa ser deixado acoplado a uma estação espacial. Para tais 
missões o módulo terá de estar equipado com um sistema de acoplagem andrógino na sua parte frontal e em lugar da plataforma 
de equipamento. 


Nas primeiras missões teste um complexo arranjo de 
equipamentos esteve montado no topo do módulo orbital. Nestes 
equipamentos estava incluído um anel semi-circular que poderia 
ser utilizado para a colocação de instrumentos em torno da sua 
parte inferior. Três antenas perpendiculares com um comprimento 
de 40 cm foram também abertas em órbita. 


As cargas que inicialmente foram transportadas no módulo orbital 
foram todas científicas, porém, à medida que o programa foi 
progredindo, as cargas foram alteradas para experiências militares. 
A Sem Zhou-4 aparentemente transportou uma carga destinada a 
interceptar sinais electrónicos (SIGINT), enquanto que a 
Shenzhou-5 estará prevista para voar com uma câmara de 
reconhecimento óptico com uma resolução de 1,6 metros. 
Também surgiram desenhos de uma configuração estranha da 
Shenzhou que mostravam o que pareciam ser “mandíbulas” na 
zona frontal do módulo orbital, sendo talvez algum tipo de 
mecanismo de captura. 


O módulo de reentrada foi conceptualmente baseado na Soyuz. A 
Rússia forneceu à China um veículo Soyuz completo e após o 
primeiro lançamento da Shenzhou alguns relatórios referiram 
fontes russas altamente colocadas dizendo que a China havia 
comprado uma cápsula de reentrada Soyuz à Corporação RKK 
Energia em meados dos anos 90 no que terá sido um acordo 
privado. Porém, foi referido que a cápsula fornecida teria um 
mínimo de instrumentação no seu Interior. 


A cápsula da Shenzhou é de facto 13% dimensionalmente maior 
que a cápsula Soyuz. Logo não se trata de material soviético, mas 
sim uma cópia à escala da forma aerodinâmica da Soyuz. A 
cápsula Shenzhou utiliza a mesma técnica de aterragem da Soyuz. 
A cápsula começa por largar um pequeno pára-quedas de arrasto seguido de um único pára-quedas laranja e branco. O sistema de 


aterragem suave (descarte do escudo térmico seguido da ignição de motores de aterragem suave momentos antes do impacto), é 
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também semelhante ao da Soyuz. Existem algumas referências a um número diferente de motores de aterragem suave na base da 
cápsula. Ao contrário da Soyuz, a ligação ao módulo de serviço difere em detalhe e parece entrar na cápsula mais acima no corpo 
principal. A cápsula possui um arranjo na forma da colocação dos assentos dos seus tripulantes semelhante ao da Soyuz e 
permite a utilização por três astronautas ao contrário de algumas referências iniciais que indicavam a possibilidade de quatro 
astronautas poderem tripular a cápsula. Os astronautas possuem painéis de instrumentação com ecrãs planos. Um periscópio 
semelhante ao russo Vzor permite um meio de orientar a cápsula manualmente na retrotravagem e uma visão frontal durante as 
operações de acoplagem. O controlo manual da cápsula é feito utilizando um controlo manual semelhante ao da Soyuz. 


O módulo de serviço, desenvolvido pelo ATVES, difere em muitos aspectos ao módulo de serviço da Soyuz. O módulo é mais 
alongado e mais largo, sendo a saia da base menos pronunciada. Os circuitos radiadores externos encontram-se numa montagem 
em torno do centro do cilindro. Os painéis solares, ao contrário dos painéis da Soyuz, podem ser rodados de forma a obter um 
máximo de insolação solar independente da atitude da cápsula. Os painéis têm uma área total de 24 m”. Os controlos de reacção, 
reminiscentes dos utilizados nas cápsulas Gemini, estão localizados no centro de gravidade da cápsula, sendo utilizados para 
manobras de rotação e translação do veículos durante as operações de acoplagem. 


A tabela seguinte compara as dimensões e algumas características da Shenzhou com a Soyuz: 


E O 
Diem | 
E O 
— Nemmem” 
(GuidaoCang) 
[meios | | TO 
E O 
E 
(FanhuiCang) 
O O 
mm 
(TuijinCang) 


Sistema de emergência 





A torre do sistema de emergência montada no topo da ogiva de protecção da Shenzhou, será activado em caso de algum mau 
funcionamento do foguetão lançador nas fases iniciais do voo. O sistema poderá separar a cápsula de reentrada e o módulo 
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orbital do resto do lançador desde T-15m até à altura em que a ogiva de protecção é descartada a T+160 s. O sistema consiste 
numa torre de emergência, a parte superior da ogiva de protecção e os módulos de reentrada e orbital. Todo o conjunto tem um 
peso de 11.260 kg, com um comprimento de 15,1 metros e um diâmetro de 3,8 metros. O sistema tem uma fiabilidade de 99,5%. 


Quando o sistema de detecção de falhas no foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F detecta uma situação de emergência, activa 
automaticamente o sistema de emergência. Os controladores no solo também podem activar o sistema por comando remoto caso 
seja necessário. Nos voos tripulados os astronautas podem activar manualmente o sistema desde o interior da cápsula. 


Após T+160s, uma abortagem do lançamento pode consistir simplesmente na desactivação dos motores do lançador, separação 
do módulo de reentrada e uma reentrada de emergência que levará a uma recolha quer em território chinês quer na zona costeira 
Sul do Japão. 


Sistema de acoplagem 


O sistema de acoplagem utilizado na Shenzhou-8 tem as suas raízes no sistema APAS-89/90. O mecanismo consiste num porto 
de acoplagem, balizas de rádio e repetidores, antenas de comunicações, radar UHF, medidor de distâncias laser, e o sistema de 
detecção electro-óptico. O diâmetro da escotilha é de 0,80 metros. 


Cronologia do Programa Shenzhou 
Pode-se iniciar a cronologia do Programa Shenzhou em Abril de 1992 quando o Governo chinês decide que um programa 
espacial tripulado independente pode ser iniciado, sendo-lhe atribuída a designação Projecto 921. O projecto é dividido em três 
partes: uma cápsula espacial tripulada, que tem um desenvolvimento em larga escala a partir de Janeiro de 1993, uma estação 
espacial, desenvolvida a partir de 1999, e um avião espacial reutilizável (cuja autorização só foi dada para trabalhos 
preliminares). 


Em Dezembro de 1997 dois astronautas chineses 
terminam o seu treino na Rússia e regressam à China. Os 
dois homens serão os Instrutores dos futuros astronautas 
chineses. Por esta mesma altura é finalizada a construção 
do maior equipamento de teste térmico em vácuo de toda 
a Ásia. 


Em Março de 1998 é realizada uma conferência espacial 
em Pequim e no dia 19 são divulgadas informações 
relativas ao futuro programa espacial chinês. Segundo 
essas Informações provenientes da própria China, o 
programa espacial será iniciado com uma missão que 
executará uma única orbita em torno da Terra, evoluindo 
para um forte programa espacial tripulado antes de 
avançar numa odisseia lunar. Os actuais lançadores 
espaciais chineses têm a capacidade de enviar 
dispositivos científicos, mas não humanos, para a Lua. 
Os estudos de fiabilidade de viagens à Lua e a Marte são 
levados a cabo. Os participantes na conferência sugerem 
uma maior cooperação internacional e o levantamento de 
uma aparente falta de vontade por parte da China de 
participar nos grandes projectos internacionais. Os 
participantes na conferência referem a não participação 
da China no projecto da ISS. 


A 12 de Abril de 1998 o diário chinês Guangzhou 
publica uma série de artigos onde revela que o primeiro 
astronauta chinês viajaria no espaço em 2001, 
mencionando também a existência de planos para a 
exploração lunar e para a construção de uma estação 
espacial. Ainda neste mês, no dia 21, um outro jornal 
com edição em Xangai revela que as preparações para o 
primeiro ensaio da cápsula espacial tripulada estavam a 
decorrer no respectivo local de lançamento. O jornal 
revela que o primeiro voo desse veículo decorreria em 1999 e que a cabina espacial, o sistema de telemetria e de fornecimento de 
energia estavam a ser desenvolvidos em Xangai. 
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Até ao final de 1998 foram escassas as notícias sobre os preparativos para a missão, mas a 6 de Janeiro de 1999 o jornal oficial 
Diário da Libertação revela que um voo tripulado chinês 1ria ter lugar “no final deste século ou no princípio do seguinte”. Este 
facto faria da China o primeiro país em mais de 30 anos a se juntar à Rússia e aos Estados Unidos no exclusivo clube do voo 
espacial tripulado. 


Em meados de Janeiro termina um período de manutenção de 16 meses para a frota de rastreio espacial chinesa. Os navios 
estavam agora capazes de fornecer uma rede de controlo e detecção global com um aumento de 400% na capacidade de 
transferência de dados. A frota estava agora pronta para apoiar o primeiro teste de um veículo tripulado, sendo pela primeira vez 
colocados no Oceano Pacífico, Índico e Atlântico. 


Uma revelação surpreendente surge a 12 de Fevereiro quando um engenheiro chinês encarregado de dezenas de experiências 
científicas revela que a China planeava lançar o seu próprio vaivém espacial com uma missão não tripulada no final de 2000. O 
mesmo engenheiro afirma que os problemas relativos à capacidade dos sistemas de lançamento espacial encontravam-se 
resolvidos, tendo referido que havia sido elucidado relativamente aos custos do desenvolvimento do vaivém chinês mas que não 
os poderia revelar por ser informação classificada (segundo a AFP). Porém, estas afirmações foram desmentidas no mês de 
Março seguinte pelo astrónomo chefe do programa espacial chinês, Zhang Heqi. Hegi afirma que as afirmações anteriormente 
proferidas relativamente ao desenvolvimento de um vaivém espacial chinês estavam incorrectas, dizendo que o veículo é uma 
cápsula tripulada e não um vaivém espacial. Hegi afirma a realização de um lançamento não tripulado dentro de um ou dois anos, 
com um lançamento tripulado a decorrer após este teste. Foi também revelado que a primeira cápsula espacial poderia transportar 
animais de forma a abrir o caminho para os voos espaciais tripulados. Nesta altura revelou-se também que já haviam sido 
seleccionados vários candidatos para astronautas de entre as fileiras de pilotos da Força Aérea Chinesa. 


No dia 11 de Março surgem pela primeira vez na Internet revelações acerca de uma versão do foguetão CZ-2E Chang Zheng-2E 
desenhada para transportar um veículo tripulado e com o primeiro voo planeado para meados de 1999. 


Em princípios de Junho é revelado por alguns jornais asiáticos a ocorrência de um acidente no Centro de Lançamentos de 
Jiuquan em finais de Maio. E referida a explosão de um depósito de combustível que resulta em muitas baixas e que acaba por 
adiar o primeiro teste do veículo tripulado originalmente marcado para Outubro. 


No dia 9 de Junho surge na Internet uma fotografia do foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F e do seu edifício de montagem e 
integração vertical em Jiuquan. As imagens teriam sido colocadas por uma fonte anónima na Internet com o comentário de que 
haviam sido obtidas em Maio de 1998 por uma empresa de construção mongol. Alguns analistas afirmaram que as imagens eram 
montagens fotográficas, porém os acontecimentos posteriores provaram ser verdadeiras e tendo resultado de uma fuga de 
informação deliberada. 


Os planos espaciais chineses foram anunciados a 16 de Julho pelo Director de Pesquisa e Desenvolvimento da Corporação de 
Tecnologia e Ciência Aeroespacial Chinesa, Zhang Lihui. Lihui afirma que o plano de desenvolvimento da tecnologia para o voo 
espacial tripulado foi emitido pelo Concelho Estatal Chinês em 1992 e que a China estava no caminho certo para lançar um voo 
espacial tripulado no princípio do próximo século. Esta foi o primeiro reconhecimento oficial da existência de tal programa. 


Um quarto navio de rastreio, o Yuan Wang-4, junta-se à frota já existente no dia 18 de Julho. Este navio foi convertido a partir da 
embarcação científica Xiang Yang Hong-10. Este anuncio também revelou que a frota seria enviada para uma grande operação 
no ano seguinte. O Yuan Wang-4 tem um comprimento 156,09 metros e um calado de 20,6 metros, podendo deslocar 10.895 t. 
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Finalmente, a 19 de Novembro, é lançada a 
primeira missão do protótipo do veículo 
tripulado chinês do Projecto 921. Com um 
peso de 7.600 kg a cápsula Shenzhou atinge 
a órbita terrestre dez minutos após o 
lançamento ficando colocada numa órbita 
com um apogeu de 324 km de altitude, um 
perigeu de 196 km de altitude e uma 
inclinação orbital de 42,6º em relação ao 
equador terrestre. O veículo é controlado a 
partir do novo Centro de Controlo e 
Direcção Aeroespacial de Pequim. 


Durante a permanência em órbita a cápsula 
não executa qualquer manobra e após 14 
órbitas o navio de rastreio Yuan Wang-3 
localizado na costa da Namíbia, começa a 
receber a telemetria da cápsula as 
1849UTC. Nesta altura envia um comando 
para o veículo em órbita para este executar 
a manobra de retrotravagem. Minutos mais 
tarde a cápsula fica fora da zona de 
cobertura do Yuan Wang-3 e a sua 
trajectória executa um arco sobre África, passando pela costa da península Arábica e depois sobre o Paquistão, reentrando sobre 
o Tibete. Após a reentrada, o pára-quedas de arrasto é largado a uma altitude de 30 km e os motores de travagem são accionados 
a 1,5 metros do solo. A cápsula aterra a 415 km a Este de Jiuquan e a 110 km a Noroeste de Wuzhai, na Mongólia Interior (41º N 
— 105º E), às 1941UTC do dia 20 de Novembro. A missão teve uma duração de 21 horas e 11 minutos. 





Após o voo foi revelado que nem um só sistema primário do veículo havia sofrido qualquer mau funcionamento, o que não 
permitiu o teste de qualquer sistema suplente. O local de aterragem localizou-se a apenas 12 km do local previsto. O sistema de 
aterragem suave funcionou sem problemas e não foi encontrado qualquer dano na estrutura da cápsula espacial, no escudo 
térmico ou nas zonas de selagem. O escudo térmico, escotilha do pára-quedas e pára-quedas de arrasto, que haviam sido 
descartados, foram encontrados a 5 km de distância da cápsula. 


O módulo orbital, que se havia separado do módulo de reentrada antes da retrotravagem, continuou em órbita até ao dia 27 de 
Novembro altura em que reentrou na atmosfera terrestre. 


A carga principal transportada pela Shenzhou era composta por 100 kg de sementes, consideradas extremamente valiosas pelos 
chineses após um dia de exposição ao ambiente espacial. A frota de navios de rastreio chinesa regressou da missão Shenzhou 
entre os dias 12 de Dezembro e 4 de Janeiro de 2000. Durante a viagem de 259 dias os quatro barcos viajaram mais de 185.000 
km e tiveram de suportar mares muito alterados enquanto levavam a cabo as comunicações e recepção de telemetria da Shenzhou 
durante um total de 150 minutos. 


Em finais de Novembro era revelada a identidade do Desenhador-Chefe da Shenzhou. Qi Faren havia sido também o desenhador 
do primeiro satélite artificial chinês, tendo sido designado como Desenhador-Chefe da Shenzhou em 1992. Durante os anos 
seguintes Q1 Faren dirigiu e coordenou a sua equipa de centenas de engenheiros e técnicos e fez grandes avanços na tecnologia 
do voo espacial tripulado chinês. 
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O ano de 2000 foi relativamente calmo no que diz respeito a notícias sobre as seguintes missões de ensaio da Shenzhou. A 13 de 
Dezembro era revelado que a China e a Namíbia haviam assinado um acordo para a construção de uma estação de detecção, 
telemetria e pesquisa, para suportar o programa espacial tripulado chinês. A estação cobre uma área de 12.750 m” e consiste num 
edifício administrativo e duas grandes antenas. 


Entretanto, a 6 de Janeiro de 2001, os quatro navios Yuan 
Wang deixam os seus portos de abrigo e celebram o Ano 
Novo Chinês no alto mar. O Yuan Wang-l e Yuan Wang-2 
estão localizados no Oceano Pacífico, o Yuan Wang-3 
encontrava-se a caminho do Oceano Atlântico e o Yuan 
Wang-4 encontrava-se no Oceano Índico. Os quatro navios 
encontravam-se em preparação para a próxima missão da 
Shenzhou. 


A Shenzhou-2 é colocada em órbita no dia 9 de Janeiro. Com 
um peso de 7.400 kg o veículo entra numa órbita com um 
apogeu de 346 km de altitude, um perigeu de 330 km de 
altitude e uma inclinação orbital de 42,6º. A Shenzhou-2 
transporta um macaco, um cão e um coelho, no que é um 
teste do sistema de suporte de vida. Porém, a cápsula não se 
trata somente de um teste desse sistema, mas é também o 
mais ambicioso laboratório espacial jamais lançado pela 
China até então. No total transportou 64 experiências 
científicas, das quais 15 estão localizadas no módulo de 
reentrada, 12 no módulo orbital e 37 na plataforma exterior 
frontal. As experiências incluem um dispositivo de 
crescimento de cristais em microgravidade, experiências da 
área das ciências da vida com 19 espécies de animais e 
plantas, detectores de raios e partículas cósmicas e o primeiro 
detector de raios gama chinês. 


A Shenzhou-2 executa três manobras de alteração de órbita 
durante o seu voo. 


O módulo de reentrada aterra às 1122UTC do dia 16 de 
Janeiro na Mongólia Interior. A ausência total de imagens das 
actividades de recolha da cápsula originou especulações 
sobre o sucesso da recuperação. 


O módulo orbital permanece em órbita levando a cabo 
experiências científicas, sendo controlado durante seis meses 
e manobrando por várias vezes (acabando por atingir uma 
órbita comum apogeu de 405 km de altitude e um perigeu de 
394 km de altitude). Acabou por reentrar na atmosfera terrestre às 0005SUTC do dia 24 de Agosto de 2001. O ponto de reentrada 
esteve localizado a 33,1º S — 260,4º E sobre o Oeste do Oceano Pacífico entre a Ilha da Páscoa e o Chile. 





A construção da estação de rastreio de Swakopmund, na Namíbia, é finalizada a 2 de Novembro. 
Shenzhou-3 


Os rumores relativos ao eminente lançamento da terceira missão da série Shenzhou iniciaram-se no dia 23 de Julho de 2001, 
seguidos de outros rumores na imprensa no dia 24 e 31 de Julho altura em que a frota de navios que permitem a comunicação 
permanente com os veículos em órbita, deixou os seus portos de abrigo. No princípio de Agosto surgiam imagens que mostravam 
o lançador Chang Zheng-2F na plataforma de lançamento. Após o aparecimento destas imagens seguiu-se um período de longo 
silêncio que muitos interpretaram como um cancelamento da missão que então se preparava. 


Os rumores seguintes surgiriam em Outubro de 2001 quando uma série de artigos relatavam o voo espacial tripulado na China. A 
20 de Outubro surgiam notícias da preparação do lançador CZ-2F para a missão Shenzhou-3 e a 4 de Novembro afirmava-se que 
o lançador se encontrava pronto para o voo, tendo sido certificado a 12 de Outubro. 


Ainda no mês de Novembro, dia 23, um artigo previa o lançamento para o mês de Dezembro de 2001. Segundo analista Charles 
P. Vick, o lançador havia sido enviado para o Centro Espacial de Jiuquan antes de 4 de Novembro pois o programa encontrava-se 
atrasado no seu plano inicial. Em finais de Novembro, o Administrador da Agência Espacial Chinesa, Sun Laiyan, citado pelo 
jornal China Daily, falava do primeiro voo tripulado chinês para o ano de 2005. 
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A 19 de Dezembro a frota de navios de rasteio realizava um ensaio geral para o voo da Shenzhou-3, tendo o exercício terminado 
nos dias 19 ou 20 desse mesmo mês. (provavelmente ter-se-á iniciado a 9 de Dezembro). As notícias acerca deste exercício 
foram publicadas a 17 de Dezembro pelo jornal Science and Technology Daily. 


Nos últimos dias de 2001 surgia na Internet mais um anúncio de um possível lançamento no mês de Janeiro (possivelmente no 
dia 8), mas nada aconteceu. Esta notícia foi relacionada com uma outra surgida a 9 de Janeiro de 2001 e que afirmava que o 
pessoal no Centro Espacial de Jiuquan havia dispensado as suas férias de ano novo para preparar a missão da Shenzhou-3. 


Até finais de Fevereiro de 2001 não surgiu nada de novo sobre a Shenzhou-3. É a 26 de Fevereiro que surgem as notícias sobre o 
adiamento da missão. Os problemas deverão ter surgido no veículo lançador em finais de Julho ou princípios de Agosto, 
problemas esses que necessitaram de reparações na fábrica onde os lançadores são construídos. Esses problemas não puderam ser 
corrigidos na plataforma de lançamento nem no edifício de montagem em Jiuquan, o que denota que a solução do problema 
deveria requerer uma desmontagem (bem que parcial) do lançador. Após as reparações deverá ter-se seguido um período de 
certificação e a maior parte do tempo gasto deverá ter sido ocupado com a preparação logística necessária para o envio para a 
reparação e regresso do lançador a Jiuquan. Sem dúvida que as autoridades chinesas optaram pelo caminho mais seguro de 
reparar o veículo no local onde pode receber o melhor controlo de qualidade. 


Toda esta operação indica um procedimento semelhante ao levado a cabo na Rússia e que implica o envio do veículo lançador 
para a fábrica de origem caso o problema que este possua não possa ser resolvido no local de lançamento. 


No período de Outubro / Novembro, o lançador foi enviado para Jiuquan e novamente montado e colocado na plataforma móvel 
de lançamento dentro do edifício de montagem. Porém, em Dezembro ficaram claros outros problemas na fase de integração da 
Shenzhou-3 com o lançador, que originou um redesenhar da instrumentação do veículo de teste ao modelo utilizado nas missões 
anteriores. As mudanças no desenho da instrumentação a bordo da Shenzhou-3 tinham-se adiantado à capacidade do local de 
lançamento de lidar com os novos instrumentos. O facto de o desenho interior da instrumentação da Shenzhou ainda não ser 
defimtivo leva a atrasos no programa e terá sido a causa do atraso registado nas últimas semanas de 2001. 


Após as celebrações do ano novo chinês foram retomados em princípios de Março os preparativos para a missão com a 
realização de inúmeras simulações no centro de controlo de voo. As notícias do retomar dos trabalhos surgiram a 4 de Março e 
no dia 6 era anunciado o eminente lançamento com rumores de que o lançador CZ-2F com a Shenzhou-3 havia sido colocado na 
plataforma de lançamento. A confirmação surgiu a 12 de Março acompanhada de uma fotografia do lançador na plataforma. 


A 13 de Março surgia no PUBLICO.pt uma pequena notícia que referia a intenção da China lançar o seu primeiro astronauta 
(“talkonauta” ou “yuhangyuan”) em 2003 e no mesmo dia o portal de Internet SpaceDaily anunciava que o atraso no lançamento 
se devia a mudanças no desenho da Shenzhou-3. Na notícia editada pelo SpaceDaily era referido ter havido uma grande pressão 
para se lançar a Shenzhou-2 com taikonautas a bordo. 


Foi referido também que a Shenzhou-3 teria a bordo um manequim como forma de testar o complexo e dispendioso sistema de 
apoio à vida, e que outros testes iriam analisar a segurança do sistema de reentrada bem como realizar experiências a bordo e 
analisar o ambiente espacial. O portal SpaceDaily citava o responsável pelo Comité de Ciência e Tecnologia da Corporação 
Aeroespacial Chiesa para a Ciência e Tecnologia, Zhuang Fenggan. Em relação à utilização de um manequim, Fenggan 
afirmava que as autoridades chinesas queriam garantir a segurança dos seus astronautas bem como dos animais, evitando assim o 
protesto das associações de protecção animal. Ao contrário do que se passava à quatro décadas atrás, a construção actual de um 
manequim é mais simples havendo assim a possibilidade de se medir parâmetros como a pressão sanguínea ou o ritmo 
respiratório simulado. 


A 22 de Março surgiam as últimas notícias que anunciavam o lançamento da Shenzhou-3 dentro de dias e tal veio a confirmar-se 
a 25 de Março com a terceira missão não tripulada da série Shenzhou. 


O lançamento da Shenzhou-3 teve lugar às 1415UTC do dia 25 de Março, a partir do Complexo LC3 do Centro Espacial de 
Lançamento de Satélites de Jiuquan. O centro de Jiuquan está localizado nas seguintes coordenadas geográficas 40,96º1N: 
100º23E (Noroeste da China, na província de Gansu), e o primeiro lançamento orbital aí realizado teve lugar a 24 de Abril de 
1970 quando um foguetão CZ-1 Chang Zheng-1 colocou em órbita o satélite DFH-1 Dong Fang Hong-1 “China-l / Mao-1” 
(04382 1970-0344). 
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Para a família de lançadores Chang Zheng, este foi o seu 66º lançamento e o 24º consecutivo com sucesso. O Presidente chinês, 
Jiang Zemin, esteve presente no Centro Espacial de Jiuquan para assistir a este lançamento e felicitou todos os técnicos, 
engenheiros e cientistas chineses que ajudaram e 
contribuiram para o sucesso deste voo. 


Dos comentários que acompanharam as notícias iniciais 
do lançamento da Shenzhou-3, destaque para a 
referência à construção de uma segunda plataforma de 
lançamento para as missões tripuladas e que no futuro 
possibilitara o lançamento de duas missões em 
simultâneo que poderão realizar acoplagens em órbita 
terrestre. 


Durante a ascensão para a órbita terrestre foi pela 
primeira vez levado a cabo um teste com o sistema de 
emergência para salvamento das futuras tripulações, 
enquanto que na plataforma de lançamento um sistema 
de tratamento filtrou os gases tóxicos produzidos pelo 
foguetão (CZ-2F. Pouco após o lançamento foi 
anunciado no centro de controlo da missão a separação 
da torre de emergência do lançador. Este sistema 
permite o salvamento dos taikonautas a partir dos 15m que antecedem o lançamento e até aos 2m40s após a ignição, altura em 
que é descartada. As dimensões do sistema de emergência, com a ogiva que alberga a cápsula, são de 15,1 metros de 
comprimento, 3,8 metros de diâmetro na parte mais larga e 11.260 kg de peso. A combinação entre os módulos orbital e de 
reentrada com o sistema de fuga, forma o sistema de emergência para os tripulantes. Este sistema é desenhado com uma 
fiabilidade de 99,5% e é controlado por três sistemas de activação: um sistema automático que entra em funcionamento caso 
detecte qualquer problema com o veículo lançador, e dois sistemas manuais de activação a bordo da cápsula tripulada. De 
salientar que este é o único veículo lançador de cápsulas tripuladas actual que consome combustíveis altamente tóxicos tais como 
são o NO, e o UDMH. 





Durante os primeiros dias da missão foram detectadas transmissões de vozes femininas a partir do veículo em órbita no que sem 
dúvida se terá tratado de um teste ao sistema de comunicações da Shenzhou e do sistema terrestre e marítimo de retransmissão de 
dados e voz. Também foram levados a cabo testes do sistema de transmissão audiovisual com o envio de imagens do interior da 
cápsula e da Terra através de uma escotilha. A missão foi constantemente acompanhada por uma rede naval de quatro navios 
estacionados nos Oceanos Pacífico, Índico e Atlântico. 


Uma das imagens transmitidas pela agência noticiosa chinesa Xinhua, mostrou uma representação da Shenzhou em órbita 
terrestre. Pela análise dessa imagem verificou-se que a Shenzhou deveria transportar na parte frontal do módulo orbital um 
dispositivo de vigilância electrónica, bem como um pequeno satélite designado Chuang Xing-1. No entanto, veio-se a verificar 
posteriormente que tal satélite não havia sido lançado juntamente com a Shenzhou-3. 


A bordo da Shenzhou-3 foram transportadas experiências das mais variadas áreas de investigação, tais como Física dos 
Materiais, Ciências da Vida, Observação Terrestre e Detecção Remota por Meios Ópticos do ambiente terrestre e do ambiente 
espacial. Foram também transportadas 44 cargas científicas a bordo e muitas delas envolvendo investigadores da Academia de 
Ciências da China. Nestas cargas podem-se salientar a espectografia de média resolução, sensores de detecção de nuvens, 
sensores de detecção da radiação terrestre, monitorização da radiação solar ultravioleta, detectores da composição e da densidade 
atmosférica, forno de cristalização com multi-câmaras, equipamento para o crescimento de cristais de proteínas, bio-reactor 
celular, detectores de matéria sólida, sensores de microgravidade, etc. Algumas destas cargas voltam ao espaço após terem sido 
utilizadas nas missões Shenzhou-1 e Shenzhou-2. 


A 30 de Março era anunciado que o regresso da Shenzhou-3 seria adiado até ao dia 1 de Abril. A primeira manobra orbital 
realizou-se no dia 29 de Março após o envio dos comandos a partir do Centro de Controlo e Comando Aeroespacial de Pequim 
(CCCAB), às 0730UTC. A manobra foi iniciada às 1015UTC quando os motores de manobra do módulo de serviço foram 
accionados por 8s no início da 61º órbita. A realização da manobra foi confirmada quando o navio de rasteio Yuanwang-3, 
estacionado no Atlântico, enviou a confirmação para o CCCAB. Após a manobra orbital a Shenzhou-3 ficou colocada numa 
órbita com os seguintes parâmetros orbitais: apogeu 337,2 km, perigeu 330,2 km, inclinação orbital de 42,4º em relação ao 
equador terrestre e período orbital de 91,2 minutos. 


A aterragem da Shenzhou-3 teria lugar às 0851IUTC do dia 1 de Abril, na região central da Mongólia Interior. A missão havia 
durado 6 dias e 18 horas, tendo completado 108 órbitas em torno da Terra. A ordem para a separação entre o módulo de 
reentrada e o módulo orbital foi enviada pelo navio de rasteio Yuanwang-3 já quando a Shenzhou-3 se encontrava na sua 108º 
órbita sobrevoando o Hemisfério Sul sobre o Oceano Atlântico. 


Em Órbita — Vol.11 - N.º 117/ Novembro de 2011 14 


Em Órbita 


Após a aterragem o módulo de reentrada foi transportado para Pequim para posterior análise. O módulo orbital, que permanece 
em órbita para conduzir mais experiências científicas, reentra na atmosfera terrestre no dia 12 de Novembro de 2002. 


Shenzhou-4 


Após o voo da Shenzhou-3 (27397 2002-014A) iniciaram-se os preparativos para o próximo teste que seria o último antes da 
primeira missão tripulada caso decorresse com total sucesso. A 31 de Maio de 2002, Q1 Faren, Desenhador Chefe da Shenzhou 
pertencente ao Instituto Chinês de Pesquisa de Tecnologia Espacial e citado na Internet pelo portal SPACE.com”, anunciava que 
a China havia aperfeiçoado o desenho da sua nave tripulada e que os primeiros yuhangyuans viajariam num veículo que era 
tecnicamente idêntico ao utilizado na missão Shenzhou-3. 


À medida que as semanas passavam os rumores relacionados com o voo da Shenzhou-4 avolumavam-se e a 12 de Junho de 2002, 
uma notícia publicada pelo portal SpaceDail” anunciava que os preparativos para o próximo voo já estavam a decorrer e que 
provavelmente a missão teria lugar antes do final do ano. O portal SpaceDaily anunciava que “...a Shenzhou-4 será quase 
idêntica à sua predecessora”. O voo da Shenzhou-4 seria quase uma repetição da missão Shenzhou-3 que teria finalmente 
validado o desenho e a configuração dos seus subsistemas. Eram também referidas especulações acerca da possibilidade da 
Shenzhou-4 poder tentar acoplar com o módulo orbital da Shenzhou-3 que na altura ainda permanecia em órbita. 


A 1 de Julho de 2002 o mesmo portal SpaceDaily anunciava” que o lançamento da Shenzhou-4 poderia ter lugar em Setembro de 
2002. Era também referido que o foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F que lançaria a Shenzhou-4 poderia também colocar em órbita 
dois satélites do projecto OlympiadSat (a 19 de Abril, “China Space News” anunciava que os OlympiadSat seriam colocados em 
órbita por volta de Setembro de 2002 e a 20 de Maio o jornal “Beijing Entertainment News“ anunciava o lançamento juntamente 
com a Shenzhou-4). Juntando estas duas informações chegava-se à conclusão que a missão da Shenzhou-4 deveria ocorrer em 
Setembro desse ano. 


As notícias relacionadas com o lançamento de outros satélites juntamente com as Shenzhou já haviam surgido a quando do 
lançamento da Shenzhou-3. Na altura havia sido anunciado que o satélite Chuang Xing-1 teria sido lançado com a Shenzhou-3º, 
porém tal não se revelou verdade. 


Muito provavelmente os rumores do lançamento de um satélite juntamente com a Shenzhou-3 resultaram do facto da China levar 
a cabo o teste do sistema de emergência de salvamento durante a fase de ascensão do foguetão lançador. A China nunca anunciou 
este teste antes do lançamento e os rumores podem ter sido originados por este facto. 


No entanto a verdadeira natureza destes pequenos satélites também é de certa forma desconhecida. Apesar de serem anunciados 
como pequenos satélites de comunicações, estes veículos, que podem ser largados em diferentes órbitas após a separação da nave 
Shenzhou, podem ter um objectivo militar e constituir um ensaio de armas anti-satélite. 


Os rumores acerca do voo da Shenzhou-4 foram aumentado à medida que o final do ano se aproximava e no Ocidente as notícias 
surgiam regularmente: 


e “Report: China to launch fourth unmanned space capsule this year”, por Associated Press a 8 de Julho de 2002 


http://www .space.news/missionlaunches/china update 020813.html 


e “China's space ambitions keep western experts guessing”, por Leonard David a 8 de Julho de 2002 


http://www .space.com/missionlaunches/stroming heaven 020708-1.html 


e “Manned Chima space mission just around the corner”, por Associated Press (Pequim) a 14 de Agosto de 2002 


http://www.spacedaily.com/news/020814042606.cg8f0k7a.html 
e “China's last test before manned space mission “due by January”, por AFP (Pequim) a 22 de Agosto de 2002 


http://www .spacedaily.com/news/020822075622.323kwbem.html 
e “Two test dummies to ride on SZ-4”, por Wei Long a 27 de Agosto de 2002 


http://www .spacedaily.com/news/china-02zv.html 
e “The next great leap forward — China readies Shenzhou-4”, por Leonard David a 30 de Agosto de 2002 


http://www.space.com/missionlaunches/Shenzhou update 020830.html 


E “Report: China Manned Spacecraft Near Ready”, por Associated Press 
http://www.space.com/news/china space 020531.html 

* “Shenzhou unknows continue to confuse China watchers”, por Morris Jones 
http://www .spacedaily.com/news/china-02zn.html 

* “Shenzhou-4 may rocket into space in September”, por Wei Long 
http://www .spacedaily.com/news/china-02zq.html 


* Em Órbita (n.º 13 — Abril de 2002) 
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e “TaikoBot tests critical to safety of Shenzhou Yuhangyuans”, por Wei Long a 4 de Setembro de 2002 


http://www .spacedaily.com/news/china-02zx.html 
e “Report: China prepares Shenzhou-IV shakeout flight”, por Leonard David a 4 de Novembro de 2002 


http://www .space.com/missionlaunches/Shenzhou update 021104.html 
e “China to launch next space vessel as rehersal for manned flight”, por AFP (Pequim) a 4 de Novembro de 2002 


http://www.spacedaily.com/news/021104033708.pnsln07q.html 
e “China edges closer to manned space flight”, por CNN (Pequim) a 10 de Novembro de 2002 


http://www.cnn.com/space 
e “China's Shenzhou-4 test flight expected soon”, por Leonard David a 11 de Novembro de 2002 


http://www .space.com/missionlaunches/Shenzhou update 021111.html 


e “China to launch next space mission in new year”, por AFP (Pequim) a 12 de Novembro de 2002 


http://www.spacedaily.com/news/021112015915.69v2378a.html 
e “Shenzhou-4 in final prep for year-end launch”, por Wei Long a 26 de Novembro de 2002 


http://www.spacedaily.com/news/china-02zz.html 
e “Shenzhou-4 blastoff within fortnight”, por Wei Long a 23 de Dezembro de 2002 


http://www. spacedaily.com/news/china-02zzm.html 
e “Shenzhou-4 primed for take off this weekend”, Wei Long a 29 de Dezembro de 2002 


http://www.spacedaily.com/news/china-02zzn.html 


Entre Julho e os dias que antecederam o lançamento da Shenzhou-4, foram revelados alguns dados importantes sobre a eminente 
missão e muitos comentários foram feitos relativos à verdadeira natureza do programa espacial tripulado chinês. Enquanto que as 
autoridades chinesas referem que o objectivo do seu programa espacial tripulado é a exploração do espaço e dos planetas do 
Sistema Solar chegando ao estabelecimento de uma estação orbital permanente em torno da Terra, alguns analistas no Ocidente 
referem que estas declarações são destinadas a esconder o verdadeiro objectivo militar de todo o programa. 


A 22 de Agosto era anunciado que o lançamento da Shenzhou-4 teria lugar a 10 de Janeiro de 2003, após circularem rumores 
acerca de um possível adiamento da missão. No entanto a 24 o jornal “Diário da Juventude de Pequim” clarificava, citando um 
especialista anônimo, que tal data não era verdade e que não se havia estabelecido qualquer calendário para o lançamento da 
Shenzhou-4. O mesmo especialista referia então que o lançamento da Shenzhou-4 poderia ser adiado por alguns dias dependendo 
dos trabalhos de preparação do veículo quando este já estivesse na plataforma de lançamento em Jiuquan, referindo também que 
caso esta missão fosse bem sucedida a Shenzhou-5 poderia tornar-se na primeira nave espacial tripulada da China em 2003, mais 
precisamente a 1 de Outubro de 2003 que é o dia nacional chinês. 


Surgiam também notícias acerca dos testes de amaragem dos veículos Shenzhou levados a cabo em princípios de Agosto de 
2002, chegando-se até a comentar a possibilidade da missão da Shenzhou-4 terminar com uma amaragem no Oceano Pacífico ou 
Índico, ao contrário das três missões anteriores. No entanto, estes rumores não faziam muito sentido pois as autoridades chinesas 
muito dificilmente arriscar-se-1am a perder um veículo para testar os procedimentos de amaragem quando isto podia ser levado a 
cabo com outros veículos em lagos interiores da China. Os testes de amaragem foram realizados um mês após a realização de 
testes de aterragem de um modelo da Shenzhou sobre a zona Noroeste do Deserto de Góbi. 


Em princípios de Novembro de 2002 era evidente que o voo da Shenzhou-4 estava iminente com a CNN a noticiar que os 
técnicos chineses se encontrava a dar os retoques finais na cápsula espacial. 


Nesta fase foi também conhecido o facto de estarem a terminar os trabalhos de construção de uma segunda plataforma de 
lançamento para o foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F. Esta segunda plataforma fornece assim uma maior redundância ao sistema 
em caso de uma explosão num acidente destruir a plataforma original e permitindo também o lançamento de dois veículos 
tripulados quase em simultâneo de forma a se levar a cabo missões de encontro e acoplagem em órbita. Da mesma forma a 
plataforma poderia também ser utilizada para lançar foguetões mais pesados e capazes de colocar em órbita uma estação espacial 
comum peso de 20.000 kg como parte do programa espacial tripulado. 


A 12 de Novembro a agência noticiosa chinesa Xinhua, referia que a Shenzhou-4 se encontrava pronta para o lançamento e que 
havia sido entregue no Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan no princípio do mês. Numa entrevista dada ao jornal chinês 
de língua inglesa “China Daily”, Zhang Qingwei, Presidente da Corporação Chinesa de Tecnologia e Ciências Aeroespaciais, 
informava que o lançamento da Shenzhou teria lugar por volta do dia 1 de Janeiro de 2003, mas que não estava definida uma data 
certa. 


Durante mais de um mês não surgiram novas notícias relacionadas com a Shenzhou-4, mas a 23 de Dezembro, e segundo o portal 
SpaceDaily, o jornal Wen Wei Po, de Hong Kong, anunciava que o lançamento da Shenzhou-4 teria lugar entre o Dia de Natal e 
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o Ano Novo, referindo que o foguetão lançador CZ-2F, rebaptizado com o nome “Shenyian” pelo Presidente Chinês Jiang Zemim 
após a missão da Shenzhou-3, já se encontrava na plataforma de lançamento em Jiuquan. 


A Shenzhou-4 transportou mais de 300 kg de experiências científicas e dois manequins a bordo, tendo um deles já viajado numa 
missão anterior. As experiências levadas a cabo a bordo, abrangiam quatro áreas principais: investigação em tecnologia 
biológica, observação terrestre por meio de microondas, monitorização do ambiente espacial e Física dos fluidos em 
microgravidade. Outras experiências levadas a cabo na Shenazhou-4 estavam relacionadas com o transporte de sementes da 
Companhia de desenvolvimento de Eco-Agricultura de Tian Xiang, província de Sichuan, que já havia participado na missão da 
Shenzhou-3 ao fornecer sementes de 38 espécies distintas (arroz, centeio, ervas medicinais chinesas, etc.). Esta companhia havia 
já anunciado que o desenvolvimento das sementes transportadas a bordo da Shenzhou-3 havia mostrado sinais de algumas 
variações após a missão que em resultados destas alterações tinham inicialmente solucionado alguns problemas nas plantações 
das zonas do Sudoeste da China. 


As alterações genéticas nas sementes são induzidas pela exposição a fortes campos de radiação, às condições de microgravidade 
e às alterações da força do campo magnético. Após a plantação dessas sementes no solo verifica-se que dão origem a colheitas 
que são mais altas, mais fortes e mais resistentes às doenças. 


As experiências relacionadas com a tecnologia biológica e Física dos fluidos foram levadas a cabo no módulo de reentrada. Após 
o regresso do módulo à Terra, continuaram as observações da superficie terrestre por meio de microondas a partir do módulo 
orbital. 


Muitas das experiências foram pela primeira vez lançadas para o espaço. De entre as experiências que já haviam sido levadas a 
cabo em anteriores missões, encontravam-se um dispositivo de gravação de alta capacidade instalado no Módulo Orbital, um 
detector da composição atmosférica e um sensor de microgravidade. Das novas experiências a bordo encontrava-se um sensor 
remoto de microondas, um instrumento de electrofusão e um detector de protões e 10es pesados de alta energia. O sensor remoto 
de microondas levou a cabo observações dos oceanos, da atmosfera e do solo, sem ser influenciado pelas condições atmosféricas 
e de iluminação, dado que a radiação de microondas pode penetrar no coberto de nuvens e operar na escuridão. A monitorização 
do ambiente espacial e a previsão das suas alterações é um aspecto fundamental na segurança dos astronautas no espaço. Estas 
experiências seguem outras já levadas a cabo nas missões da Shenzho-2 e Shenzhou-3, estudando a alta atmosfera da Terra e 
recolhendo dados acerca do ambiente espacial à altitude da órbita da Shenzhou. 


As experiências na área da Física dos fluidos e do estudo da fusão das células, realizaram o seu primeiro voo espacial. Mais 
importante do que a compreensão do comportamento teórico dos fluidos em microgravidade, tais como a dinâmica das gotas de 
fluído e da transferência de gás, é essencial para os engenheiros espaciais chineses compreenderem a sua aplicação prática no 
processamento de materiais e a sua utilização em soldagens. 


No que diz respeito ao estudo da fusão das células, as experiências levadas a cabo na Shenzhou-4 debruçaram-se na pesquisa de 
macro moléculas biológicas, na separação das células e nas tecnologias de purificação. Foram levadas a cabo experiências para 
fundir dois conjuntos distintos de células (linfócitos-B e mielomas de ratos, e protoplastos de dois tipos de tabaco), patrocinado 
pelo Instituto de Fisiologia das Plantas e Ecologia dos Institutos para as Ciências Biológicas de Xangai. A experiência baseou-se 
na emissão de um campo eléctrico para aproximar os dois grupos de células de forma a se ligarem e transferirem material celular 
(fusão). Quando as células entram em contacto umas com as outras, o dispositivo de electrofusão gera campos eléctricos para 
induzir caminhos microscópicos nas membranas celulares (processo de electroporosidade), permitindo assim a transferência de 
material celular (DNA, moléculas) para completar a fusão. 


Segundo os especialistas chineses a fusão de células de diferentes densidades é um processo dificil na Terra devido ao facto de 
ser complicado colocar as duas células no mesmo plano para a interacção. Porém, tal dificuldade desaparece num ambiente de 
microgravidade em órbita terrestre. 


Ainda segundo os cientistas chmeses o sucesso na fusão das células em órbita pode permitir a extracção de anticorpos da 
hepatite-B a partir da secreção das células híbridas. 


Um aspecto de realçar na missão da Shenzhou-4, e nas missões Shenzhou anteriores, é o transporte de manequins capazes de 
simular a presença de tripulantes a bordo da cápsula espacial em vez de se recorrer à utilização de animais. Denominados como 
TaikoBot (os responsáveis chimeses utilizam também a designação DAMH — Dispositivos Análogos do Metabolismo Humano), 
os manequins servem para avaliar a qualidade do ambiente interior da Shenzhou e obter dados relacionados com a pressão da 
própria atmosfera interior. A utilização de manequins em vez de animais, tal como fizeram os Estados Unidos e a União 
Soviética nos seus voos de ensaio para os voos tripulados por humanos, vem do facto de que estes países já há muito terem 
estabelecido o facto de que um organismo vivo pode sobreviver no espaço e regressar à Terra. Da mesma forma a utilização de 
animais a bordo da Shenzhou não poderia ser útil para validar os requerimentos do sistema de suporte de vida para os futuros 
tripulantes da Shenzhou. O sistema de suporte de vida controlo a pressão, temperatura e humidade, removendo o dióxido de 
carbono e outros gases nocivos, ao mesmo tempo que providencia alimentação, água potável e remove os produtos descartados. 
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O modo como os seres humanos respiram leva a um maior consumo de oxigénio do que um animal e utilizando um manequim 
especialmente preparado para simulara respiração humana pode-se obter uma quantidade de informação relacionada com este 
assunto do que utilizando uma cobaia animal. 


O desenvolvimento dos TaikoBot foi iniciado nos anos 90 ao mesmo tempo que se dava início ao programa espacial tripulado. 
Factores como o volume, peso e consumo de energia, influenciaram no desenvolvimento destes manequins e os especialistas 
chineses tiveram de desenvolver métodos completamente inovadores para a sua construção. Os TaikoBot possuem a capacidade 
de simular funções básicas do metabolismo humano, além de simular sinais fisiológicos. Os similares do metabolismo humano 
consomem o oxigénio no interior da cabina e simula os níveis de consumo e volume do consumo de oxigénio por um ser 
humano, simulando também os níveis de calor gerados por um ser humano ao radiar calor no interior do veículo. Em 
consequência o sistema de controlo ambiental da cápsula leva a cabo um controlo ambiental da pressão do oxigénio e da 
temperatura no interior tendo em conta os limites médicos necessários para a manutenção da vida. Da mesma forma, o 
dispositivo que simula os sinais fisiológicos gera os sinais dos ritmos cardíacos, respiratório, temperatura corporal e pressão 
sanguínea, gerando as fontes primárias de dados para os dispositivos de monitorização a bordo. 


Quando um TaikoBot ocupa um dos assentos da cápsula espacial, o seu posicionamento e centro de massa simulam na perfeição 
as condições de uma missão tripulada por humanos de forma a cumprir todos os pré-requisitos para o teste. 


Os testes dos sistemas de controlo ambiental, protecção da vida e monitorização médica a bordo da Shenzhou foram 
fundamentais para o sucesso de todo o programa. Caso os sistemas não funcionassem na perfeição, os yuhangyuans não poderia 
tripular a nova caravela do espaço. 


Lançamento e missão da Shenzhou-4 


Após ser colocada na plataforma de lançamento, a Shenzhou-4 foi por várias vezes utilizada pela equipa de yuhangyuans para 
ensaiar os passos e procedimentos a levar cabo durante o lançamento. Os futuros astronautas chineses tiveram oportunidade de 
entrar no veículo e ficaram extremamente satisfeitos pelo ambiente interior e pelos sistemas da cápsula espacial. 


Finalmente, e após semanas de rumores, a Shenzhou-4 era colocada em órbita por um foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F no dia 
29 de Dezembro às 1640:09,543UTC. Posteriormente foi revelado que o lançamento estava previsto para ter lugar às 1640UTC 
do dia 28 de Dezembro, tendo sido adiado por 24 horas. O lançamento foi controlado a partir de um centro de controlo situado na 
cidade de X1'na e a partir de quatro navios de rasteio 
colocados nos Oceanos Atlântico, Pacífico e Índico, 
contando ainda com algumas estações de rasteio 
terrestres nomeadamente na Namíbia. 


A cápsula foi colocada numa órbita inicial com um 
apogeu de 331 km de altitude, um perigeu de 198 km 
de altitude e uma inclinação orbital de 42,4º. As 
informações fornecidas pelas autoridades chinesas 
logo após o lançamento, revelavam que a missão teria 
uma duração de 7 dias realizando 108 órbitas em torno 
da Terra. Após a inserção orbital procedeu-se à 
abertura dos painéis solares e sete horas mais tarde, 
durante a quinta órbita, os parâmetros orbitais iniciais 
foram alterados para um apogeu de 337 km de altitude 
e um perigeu de 330 km de altitude, mantendo-se a 
inclinação orbital. 





Após o lançamento da Shenzhou-4, Yuan Jiajun, 
Director Geral do programa espacial chinês, afirmou que a cápsula espacial tinha todas as condições para transportar astronautas 
a bordo e que era tecnicamente igual ao veículo que transportará os primeiros chineses para o espaço. A Shenzhou-4 encontrava- 
se equipada com controlo manual e sistemas de aterragem de emergência, além de levar a cabo o teste da performance, 
fiabilidade e segurança de outros sistemas. 


O painel de controlo da Shenzhou-4 encontrava-se equipado com sinais sonoros e sistemas de alarme para momentos chave e 
operações importantes durante o voo. Interessantemente, Jiajun referiu que as janelas da Shenzhou-4, tal como acontecerá com as 
suas sucessores, são feitas de um novo material que permite a passagem da luz de forma a garantir que após a passagem pela 
atmosfera terrestre na reentrada, os astronautas possam observar claramente a zona de aterragem e decidir se deverão ou não 
aterrar nessa zona. 


Diferentemente das anteriores Shenzhou, o quarto veículo da série poderia aterrar em Jiuquan caso as condições atmosféricas não 
permitissem uma aterragem na Mongólia Interior. Em caso de emergência um mapa do planeta a bordo do veículo permitiria 
escolher o local de aterragem tirando partido de programas pré-determinados. 
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A Shenzhou-4 levou também a bordo alguns materiais e artigos que serão utilizados pelos yuhangyuans durante as suas viagens 
espaciais. Sacos-cama, alimentos, medicamentos e alguns instrumentos e utensílios individuais encontravam-se a bordo da 
cápsula espacial. 


Durante o voo procedeu-se por várias ocasiões ao teste do sistema de comunicações do veículo e do sistema de transmissão de 
TV digital a bordo. No dia 1 de Janeiro de 2003, e quando passavam 9 minutos da chegada do novo ano, a Shenzhou-4 transmitiu 
uma mensagem desejando a toda a população da China um bom ano novo. 


Às 1240UTC do dia 2 de Janeiro, quando a Shenzhou-4 se aproximava do Atlântico Sul, o navio de rasteio Yuanwang-3 
retransmitiu um comando enviado pelo Centro de Controlo e Comando Aeroespacial de Pequim (CCCAB) para que a cápsula 
espacial levasse a cabo uma ignição de 5 segundos (na sua 61º órbita) dos seus motores de manobra orbital. A queima dos 
motores da Shenzhou permitiu a alteração da órbita da cápsula espacial, alteração essa que foi reproduzida em animação no 
grande ecrã localizado no CCCAP. 


Manobras orbitais Shenzhou-4 O gráfico ao lado representa as 
alterações no período orbital da 
cápsula Shenzhou-4 durante a 
permanência em órbita terrestre. 
As setas indicam as alturas em 
que foram realizadas manobras 
orbitais, respectivamente a 31 de 
Dezembro de 2002, 2 de Janeiro, 
e entre 3 e 5 de Janeiro de 2003. 
De notar que o ritmo de decaída 
parece ser mais elevado por 
volta do dia 1 de Janeiro (sete 
vermelha) e que deverá 
corresponder à abertura dos 
paméis solares do Módulo 
Orbital. Este gráfico foi 
produzido com dados fornecidos 
por Ted Molczan e Philip Clark. 
Gráfico: Rui C. Barbosa. 
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Os dados enviados pela cápsula espacial indicavam que as condições ambientais no interior do veículo (temperatura, humidade e 
níveis de oxigénio e dióxido de carbono) eram as ideais e que o ritmo cardíaco, respiratório e outros sinais de vida provenientes 
do TaikoBot a bordo eram normais. 


Às 1028 UTC do dia 4 de Janeiro a Shenzhou completava 92 órbitas em torno da Terra e às primeiras horas do dia 5 de Janeiro 
as equipas de recuperação já se encontravam no terreno aguardando o regresso da Shenzhou-4 dentro de uma área com 60 km de 
comprimento e 36 km de largura situada a 40 km de Hohhot, capital da Região Autónoma de Nei Mongol (Mongólia Interior). 


As condições atmosféricas que aguardavam o regresso da Shenzhou-4 eram consideravelmente piores do que as registadas nas 
missões anteriores, com tempestades de neve e a temperatura a registar uma média de -20ºC (chegando aos -31ºC na noite de 4 
para 5 de Janeiro). Toda a região se encontrava coberta por um manto branco de neve. 


Após completar 108 órbitas em torno da Terra, a separação entre o Módulo de Descida e o Módulo Orbital dava-se às 
1010:04UTC do dia 5 de Janeiro, com o Módulo de Descida da Shenzhou-4 a aterrar às 1116UTC num ponto situado a 40º51"N 
— 111º38"E, dentro da área anteriormente definida. A missão da Shezhou-4 teve uma duração de 6 dias 18 horas. 


No dia 10 de Fevereiro o Módulo Orbital, que se encontrava numa órbita com um apogeu de 346 km de altitude; perigeu de 331 
km de altitude, inclinação orbital de 42,4º e período orbital de 91,3 minutos, executava uma manobra alterando a sua orbita 
ficando com um apogeu de 364 km de altitude; perigeu de 359 km de altitude, inclinação orbital de 42,4º e período orbital de 
91,3 minutos. 


Após o regresso à Terra o Módulo de Descida da Shenzhou-4 foi transportado para Pequim no dia 6 de Janeiro e no dia 8 os 
técnicos espaciais chineses puderam finalmente abrir a escotilha de acesso ao interior e constatar o bom estado do veículo, 
podendo assim recolher os dados e materiais obtidos durante o voo espacial. 
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A Shenzhou-5 e o voo de Yang Liwei 


A cápsula espacial tripulada Shenzhou-5 tinha a capacidade de levar a cabo um regresso automático em caso de emergência, 
executar um regresso controlada de forma manual, e regressar à Terra no segundo ou terceiro dia da missão. 


O foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F (Y5) foi colocado na plataforma de 
lançamento a 11 de Outubro de 2003. Dezasseis horas antes do lançamento, 
o primeiro taikonauta Yang Liwei foi seleccionado de um grupo de três 
candidatos e cerca de 2 horas e 45 minutos antes do lançamentos ingressava 
na Shenzhou-5 que seria lançada às 0100:03,497UTC do dia 15 de Outubro. 
A T+2m a torre do sistema de emergência separava-se do lançador com os 
quatro propulsores laterais a separarem-se 17 segundos mais tarde. O 
primeiro estágio separou-se a T+2m 39s e o segundo estágio entrava em 
ignição. A T+3m 20s ocorria a separação da carenagem de protecção e a 
T+7m 40s terminava a queima do segundo estágio. Já em órbita terrestre, a 
Shenzhou-5 separava-se a T+9m 47s. 
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Em órbita a nave espacial colocou-se em modo operacional e abriu os seus 
painéis solares no módulo de serviço. Quando a missão iniciou a sua 5º 
órbita, foi implementada uma transferência orbital para uma órbita quase 
circular a 343 km de altitude. Durante a missão o centro de controlo esteve 
atento e sempre em contacto com Yang Liwei para se inteirar da sua 
condição física através dos seus 
parâmetros fisiológicos. Ao 
mesmo tempo, Yang  Liwei 
monitorizava a execução de 
comandos importantes e a 
operação da cápsula em longo do 
seu voo. Yang Liwei também completou as operações relevantes de acordo com as 
condições pré-estabelecidas. Quando a missão entrou na sua 7º órbita, o taikonauta 
mostrou a bandeira nacional da China e a bandeira das Nações Unidas. 
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A 343 km acima da Terra, Yang Liwei enviou sudações para as pessoas de todo o 
mundo, saudou os seus camaradas que trabalham no programa espacial tripulado, bem 
como saudou os seus compatriotas chineses, agradecendo o seu apoio. Na 8º órbita 
Yang Liwei também falou com os seus familiares e escreveu no seu livro de 
apontamentos, “Para a Paz e o avanço de toda a Humanidade, a China chegou ao 
espaço”? 


A Shenzhou-5 orbitou a Terra de forma autónoma por 14 vezes e na última órbita, a 
nave espacial recebeu dados precisos a partir do solo e começou o seu programa de 
regresso à Terra. A primeira manobra consistiu um fazer rodar o veículo 90º para 
separar o módulo orbital, seguindo-se uma nova volta de 90º para activar o motor de 
retrotravagem. Finalmente, o módulo de serviço foi separado a uma altitude de 145 km. 
O Módulo de Reentrada reentrou na atmosfera terrestre e passou pela zona de blackout antes de descer no principal local de 
aterragem. O pára-quedas foi aberto, diminuindo assim a velocidade de descida. A cerca de 1 metro acima do solo foram 
activados quatro motores de propulsão sólida para fazer diminuir a velocidade de impacto. A aterragem teve lugar às 
2222:48UTC do dia 15 de Outubro após um voo de 21 horas 22 minutos e 45 segundos. 





O módulo orbital permaneceu em órbita durante 707 dias levando a cabo uma grande quantidade de experiências científicas e 
acumulando experiência para o desenvolvimento e fabrico de veículos espaciais de longa duração. 


Shenzhou-6 e a primeira tripulação chinesa 


A segunda missão espacial tripulada da China teve início às 0100:03,583UTC do dia 12 de Outubro de 2005 com a Shenzhou-6 a 
ser lançada pelo foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F (Y6). O principal objectivo desta missão foi o de dominar a tecnologia 
relacionada com um voo orbital com mais de uma pessoa e mais de um dia de duração, bem como levar a cabo experiências 
relacionadas com o voo espacial tripulado, verificar as funções e a performance de vários sistemas, melhorar a segurança e a 
fiabilidade, acumular a experiência na estadia prolongada no espaço (viver e trabalhar), e estabelecer as bases para o 
desenvolvimento sustentável da engenharia do voo espacial. 
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Ao longo do voo os dois homens monitorizaram a implementação 
de comandos importantes e as condições de operação da 
Shenzhou-6, reportando situações relevantes, reenviando 
comandos importantes, executando os testes de interface em 
órbita, executando testes de comunicação espacial e operando 
câmaras, além de executarem uma série de testes de controlo. 


Às 2032:50UTC do dia 16 de Outubro de 2005 a Shenzhou-6 
aterrava em segurança após uma missão de 76 órbitas com uma 
duração de 4 dias 19 horas 32 minutos e 46 segundos. 


Shenzhou-7: a primeira actividade extraveícular 
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Após a separação do segundo estágio, a Shenzhou-6 
(tripulada pelos taikonautas Fei Junlong e Nie Haisheng) 
ficou colocada numa órbita elíptica com um apogeu a 346,8 
km de altitude, perigeu a 200,0 km de altitude e inclinação 
orbital de 42,4º. Quando a missão entrou na sua 5º órbita, a 
Shenzhou-6 iniciou uma transferência orbital para uma 
órbita quase circular com uma altitude média de 343 km. 
Durante esta manobra, o centro de controlo avaliou as 
condições de trabalho e de permanência a bordo dos 
taikonautas tendo por base os parâmetros fisiológicos 
obtidos através de detecção remota, com a informação a ser 
obtida através de comunicações áudio. 





O seguinte passo lógico no desenvolvimento do voo espacial tripulado foi a realização de uma actividade extraveicular. Este 
marco importante teve lugar durante a missão da Shenzhou-7 que foi lançada a 25 de Setembro de 2008. 


O principal objectivo desta missão foi o de implementar a realização de uma actividade extraveícular por um taikonauta, 


demonstrar as tecnologias relacionadas com a actividade 
extraveicular e a execução de tarefas cientificas. 


O lançamento teve lugar às 1310:04,988UTC e após 
tripularem a Shenzhou-7 no espaço durante mais de 68 horas, 
os taikonautas Zhai Zhigang, Liu Boming e Jing Haipensg, 
completaram com sucesso todos os objectivos da missão. 
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Em comparação com as missões da Shenzhou-5 e da Shenzhou-6, a Shenzhou-7 levou a cabo importantes avanços numa série de 
tecnologias chave, tais como o desenho do veículo para uma escotilha integrada e um módulo orbital, e a tecnologia de desenho 


para os procedimentos da actividade extraveicular. 


Às 0834UTC do dia 27 de Setembro, quando a missão se encontrava na sua 29º órbita, o centro de controlo enviou as ordens para 
a execução da actividade extraveicular e o taikonauta Zhai Zhigang, envergando um fato extraveícular Feitian fabricado na 
China, e o taikonauta Liu Boming, envergando um fato extraveicular Orlan-M fabricado na Rússia, implementaram a saída para 


O Espaço. 
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Zhai Zhigang abriu a escotilha do módulo orbital e com a assistência de Liu Boming, saiu com cuidado para o exterior do 
módulo. Com uma câmara montada na superficie exterior do módulo, o taikonauta acenou com a sua mão, saudando a população 
chinesa e a população mundial. De seguida, mostrou a bandeira nacional da China. Após recuperar um equipamento com 
amostras que se encontrava no exterior, regressou com cuidado para o interior do módulo, encerrando a escotilha pelas 
HM OOUTC. 


Pelas 1134UTC, quando a missão estava na sua 31º órbita, deu-se a separação do satélite BX-1 Banfei X1aoweixing-1. Após se 
afastar 1 km, o pequeno satélite obteve imagens da Shenzhou-7. 


A Shenzhou-7 regressaria à Terra às 0937:40UTC do dia 28 de Setembro após completar uma missão com a duração de 2 dias 20 
horas 27 minutos e 35 segundos. 


A equipa de yuhangyuans 
Yuhangyuan, ou como dizer “astronauta” em chinês 
Por Chen Lan 


A palavra 'yuhangyuan” é uma tradução directa de uma das três palavras que em chinês são usadas para referir “astronauta”. A 
publicação chinesa Aerospace China começou a utilizar a palavra “taikonauta” no seu número de Janeiro de 2003, sendo a 
primeira vez que uma publicação oficial chinesa utiliza uma palavra para designar especialmente os astronautas chineses. 


De facto, as palavras chinesas para “astronauta” constituem uma história linguística um pouco complicada. Vamos começar pelo 
princípio... o termo “Yu Hang Yuan” (separados todos os caracteres chineses por forma a mostrar as suas formas originais) tem 
sido utilizado desde o voo da Vostok-1. Assim, “Yu” significa “Yu Zhou” (“cosmos” ou “espaço”), “Hang” significa “Hang 
Xing” (“viagem”) e “Yuan” significa o termo “ante” (“viajante”). Ao mesmo tempo, Taiwan, Hong Kong e as populações 
chinesas fora da pátria começaram a utilizar a palavra “Tai Kong Ren”. Aqui “Tai Kong” também significa “espaço” ou 
“cosmos”, enquanto “Ren” significa “pessoa”. Esta palavra foi introduzida na China continental nos anos 80 e é agora de uso 
muito popular. Por outro lado, em finais dos anos 70, foi introduzida uma nova palavra, “Hang Tian Yuan”. “Hang Tian” é um 
novo termo oficial para viagem espacial. “Hang” é o primeiro carater de “Hang Xing”, ou “viagem”, e “Tian” significa “céu” — 
qualquer coisa acima do chão incluindo a atmosfera e o espaço. Muitas organizações chinesas receberam novas designações com 
o termo “Hang Tian” e agora quase todos os organismos espaciais chineses possuem este termo na sua designação. 


Assim, na China estas três palavras são utilizadas em comum: 
a) O termo mais comum é “Yu Hang Yuan”. E muito utilizado pelos meios de comunicação social. 


b) O segundo termo mais comum é “Tai Kong Ren”. E utilizado pelos meios de comunicação social e é a única 
palavra utilizada fora da China continental. 


Fr 


c) O terceiro termo “Hang Tian Yuan” é o termo oficial e é utilizado pelas organizações e organismos espaciais 
chineses, e algumas vezes pelos órgãos de comunicação social. 


Em português, as palavras “astronauta” e “cosmonauta” são utilizadas para referir respectivamente os viajantes espaciais dos 

Estados Unidos e da Rússia (anteriormente da União Soviética), e não existe nenhuma palavra para designar os viajantes 
5.» : 8 

espaciais chineses . 


A publicação Aerospace China foi a primeira a utilizar a designação “taikonauta”. Não sei se a utilização das palavras 
“yuhangyuan” ou “hangtianyuan” será alguma vez considerada por serem palavras muitos «estranhas». Esta é a mesma razão 
pela qual se utiliza a palavra “taikonauta” — as duas palavras anteriores são muito compridas. Em chinês, são palavras muito 
bonitas, mas em português são terrivelmente feias... porém, este é o meu ponto de vista pessoal!!! 


Os taikonautas 


Actualmente a equipa de yuhangyuans é composta por 21 membros incluindo os candidatos do primeiro grupo seleccionado A 
19 de Novembro de 1998 e os 7 elementos seleccionados em 2010, dos quais constam duas candidatas. 


Os nomes dos taikonautas do primeiro grupo foram pela primeira vez divulgados pela revista alemã Fliegerrevue em Maio de 
2003. Os nomes agora conhecidos são: 


e Chen Quan (1998) 
e  Deng Oingming (1998) 
e Fei Junlong (1998; actual Comandando do Corpo de Taikonautas) 


! Nota do tradutor. 


* A quando da primeira missão do cosmonauta Jean-Loup Chrétien a bordo da Soyuz T-6 (13292 1982-0634) Salyut-7, os 
franceses tentaram introduzir o termo “espaçonauta” para designar os seus viajantes do espaço (Nota do Editor). 
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e Jing Haipen (1998) 

e Li Qinglong (1998) 

e Wuljie (1998) 

e Liu Buoming (1998) 

e Liu Wang (1998) 

e Nie Haishen (1998) 

e Pan Zhanchun (1998) 

e Yang Liwei (1998) 

e Zhai Zhigang (1998) 

e Zhang Xiaoguan (1998) 
e Zhao Chuandong (1998) 
e Wang Yaping (2010, taikonauta não confirmada) 


Porém, pode-se dizer que anteriormente existiram dois grupos de yuhangyuans já seleccionados: o Grupo Shuguang”, de 1970, e 
um Grupo-0, seleccionado em 1996 e que seria formado por Li Qinglong e Wu Jie. Qinglong e Jie foram enviados para o Centro 
de Treinos de Cosmonautas Yuri Gagarin, na Cidade das Estrelas — Rússia, onde completaram o curso de cosmonauta, 
regressando posteriormente à China. 


As fugas de informações que 
por vezes têm lugar para a 
imprensa mundial, existem 
segundo Mark Wade, três 
identidades que permanecem 
desconhecidas e isto baseado 
em informação escrita e 
fotográfica. Em Janeiro de 2003 
alguns jornais publicados em 
Hong Kong identificaram Chen 
Long como sendo o piloto do 
primeiro voo espacial tripulado 
chinês. Nessa altura surgiu uma 
fotografia de um Yyuhangyuan 
numa sessão de tremo em Janeiro 
de 2003 a quando do lançamento 
da Shenzhou-4. No dia 2 de 
Janeiro o jornal Sing Tao Daily 
identificava o yuhangyuan pelo 
nome e referia que seria o único 
tripulante a bordo da Shenzhou-s5. 
Teria sido também indicado que 
esse yuhangyuan teria tido um 
desempenho superior dentro do 
grupo de 14 yuhangyuans. Porém, 
alguns analistas ocidentais 
consideraram o nome “Chen 
4 | | Long” como uma forma incorrecta 
do nome “Qinglong”, Do dEnda ser uma má tradução ou uma forma cantonesa desse nome. De salientar que o yuhangyuan Li 
Qinglong já havia sido identificado em 1996. Quando em Maio de 2003 foi publicada a lista dos yuhangyuans, o nome “Chen 
Long” não surgia nessa lista, o que de certa forma vem dar razão aos analistas ocidentais. 








O lançador CZ-2F Chang Zheng-2F e o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan 


? Para a informação biográfica destes homens ver “Shuguang-1, o primeiro programa espacial tripulado chinês”. 
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O foguetão CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G 


O módulo espacial TG-1 TianGong-1 utilizou o primeiro foguetão CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G, uma versão do foguetão 
lançador CZ-2F Chang Zheng-2F utilizado no programa espacial tripulado Shenzhou (Projecto 921). Este lançador também pode 
ser designado como CZ-2F Chang Zheng-2F “Fase Um”. 


Este lançador, desenvolvido pela Academia Chinesa de Tecnologia de Veículos Lançadores sobre coordenação da Corporação de 
Ciência e Tecnologia Aeroespacial da China, é diferente da versão original Shengian (Seta Mágica) que foi desenvolvida a partir 
do foguetão CZ-2E Chang Zheng-2E que por sua vez foi baseado na tecnologia matura do lançador CZ-2C Chang Zheng-2C. O 
desenho conceptual do Chang Zheng-2E foi iniciado em 1986, com o veículo a ser colocado no mercado mundial de lançadores 
após um voo de teste em Julho de 1990. 
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Para satisfazer os requisitos da missão de encontro e acoplagem, o Chang Zheng-2F sofreu mais de 170 modificações e utilizou 
cinco novas tecnologias. O foguetão chegou a Jiuquan a 24 de Setembro e desde esse dia foi submetido a diferentes testes de 
preparação para o lançamento. 


Este veículo será utilizado para o lançamento do TianGong-1 e dos futuros veículos do programa espacial tripulado até um 
lançador mais potente estar disponível, no caso o CZ-7 Chang Zheng-7. 


As diferenças principais desta versão encontram-se na capacidade de propolente dos propulsores laterais de combustível líquido 
que foi aumentada alterando-se o formato do topo dos tanques de esférico para cónico. Em resultado, o lançador tem cerca de 
450.000 kg de propolente, 493.000 kg na massa de lançamento e a sua capacidade de lançamento para missões para a órbita 
terrestre baixa foi aumentada para 8.600 kg. Por outro lado, o sistema de orientação por giroscópios foi substituído por unidades 
de medição de inércia por laser e o sistema original de orientação de perturbação foi substituído por um novo sistema interactivo 
que proporciona uma melhor precisão de inserção orbital. 


Tal como o CZ-2F, o CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G é um lançador a dois estágios auxiliado por quatro propulsores laterais de 
combustível líquido durante a ignição do primeiro estágio. O comprimento total do CZ-2F/G é de 52,0 metros com um estágio 
central de 3,35 metros de diâmetro e um diâmetro máximo de 8,45 metros na base e contando com os propulsores laterais. No 
lançamento a sua massa é de 493.000 kg, sendo capaz de colocar numa órbita baixa uma carga de 8.600 kg. 
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No foguetão Chang Zheng-2F, os propulsores laterais LB-40 têm um comprimento de 15,326 metros, 2,25 metros de diâmetro, 


um peso bruto de 40.750 kg e uma massa de 3.000 kg sem propolente. Cada propulsor está equipado com um motor YF-20B de 
escape fixo que consome UDMHWH/N»O, desenvolvendo uma força de 740,4 kN ao nível do mar. o seu tempo de queima é de 


127,26 segundos (será de 137 segundos para o CZ-2F/G). Os propulsores no CZ-2F/G têm um maior comprimento e maior 
capacidade de propolente o que permite um maior tempo de queima. 
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O primeiro estágio L-180 tem um comprimento de 28,465 metros, diâmetro de 3,35 metros, peso bruto de 198.830 kg e uma 
massa de 12.550 kg sem propolentes. Está equipado com um motor YF-21B composto de quatro motores YF-20B que 
desenvolvem 2.961,6 kN ao nível do mar. Os motores consomem UDMH/N,0O,. O seu tempo de queima é de 160,00 segundos 
(poderá ser superior na versão CZ-2F/6). 


O segundo estágio L-90 tem 14,223 metros de comprimento, 3,35 metros de diâmetro, uma massa bruta de 91.414 kg e uma 
massa de 4.955 kg sem propolente. Está equipado com um motor YF-24B composto de um motor YF-22B de escape fixo e por 
quatro motores vernier de escape amovível YF-23B. Os motores consomem UDMHWH/N,O, desenvolvendo 738,4 kN (motor 
principal) e 47,04 kN (motores vernier) de força em vácuo. O tempo total de queima é de 414,68 segundos (motor principal) e de 
301,18 segundos (motores vernier). 


Lançamento Data Hora UTC Veículo Lançador Local Lançamento Carga 

1999-061 19-Nov-99 22:30:07 Y1 Jiuquan, 921 Shenzhou (25956 1999-0614) 

2001-001 09-Jan-01  17:00:03,651 Y2 Jiuquan, 921 Shenzhou-2 (26664 2001-0014) 
2002-014 25-Mar-02 14:15:00 Y3 Jiuquan, 921 Shenzhou-3 (27397 2002-0144) 
2002-061 29-Dez-02  16:40:03,543 Y4 Jiuquan, 921 Shenzhou-4 (27630 2002-0614) 
2003-045 15-Out-03  01:00:03,497 Y5 Jiuquan, 921 Shenzhou-5 (28043 2003-0454) 
2005-040 12-Out-05  01:00:03,583 Y6 Jiuquan, 921 Shenzhou-6 (28879 2005-0404) 
2008-047 25-Set-08  13:10:04,988 Y7 Jiuquan, 921 Shenzhou-7 (33386 2008-0474) 
2011-053 29-Set-11  13:16:03,507 Ti Jiuquan, 921 TianGong-1 (37820 2011-0534) 
2011-053 31-Out-l1 21:58:10,430 Y8 Jiuquan, 921 Shenzhou-8 (37859 2011-0534) 


Esta tabela mostra os últimos lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F nas suas 
diferentes versões: CZ-2F da Shenzhou-l até à Shenzhou-7 e CZ-2F/G no lançamento do módulo TianGong-1 e da 
Shenzhou-8. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Em Órbita — Vol.11 - N.º 117/ Novembro de 2011 26 


Em Órbita 





Em Órbita — Vol.11 - N.º 117/ Novembro de 2011 E | 2 


Em Órbita 


O Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan 


O primeiro centro de lançamento de satélites da China é também conhecido como Shuang Cheng Tse. O Centro de Lançamento 
de Satélites de Jiuquan está localizado a 41º N — 100º E, na região de Jiuquan — região da Mongólia Interior, no Noroeste da 
China. Desde Jiuquan é possível atingir uma inclinação orbital máxima de 56,0º e uma inclinação orbital mínima de 40,0º. 


Foi o primeiro local de testes e lançamento de mísseis e veículos espaciais. O aeroporto de Jiuquan está localizado a 75 km a Sul 
do local e uma linha de ferro liga-o directamente ao centro espacial. As instalações do complexo dão apoio a todas as fases da 
campanha de preparação de um lançamento espacial. Inclui 
o Centro Técnico, o Complexo de Lançamento, o Centro de 
Controlo de Lançamento, o Centro de Controlo e Comando 
da Missão, o sistema de abastecimento, os sistemas de 
detecção e rastreio, os sistemas de comunicações, os 
sistemas de fornecimento de gás, os sistemas de previsão 
meteorológica e os sistemas de suporte logístico. 


Originalmente o centro espacial de Jiuquan foi utilizado 
para o lançamento de satélites científicos e recuperáveis 
para órbitas baixas ou de média altitude com altas 
inclinações orbitais. 


Em 1999 o no Centro Sul (LA4) ficou operacional para ser 
utilizado para o lançamento dos foguetões pesados CZ-2E 
Chang Zheng-2E e CZ-2F Chang Zheng-2F. O centro é 
constituído por duas áreas, o Centro Técnico e o Centro de 
Lançamento. O Centro de Lançamento está localizado a 
40º57,4º N — 100º 17,4” E com uma elevação de 1.073 
metros de altitude. Uma torre umbilical com uma altura de 
75 metros está equipada com um elevador à prova de 
explosões e a plataforma móvel tem um peso de 75.000 kg 
e tem um comprimento de 24,4 metros, uma largura de 
21,7 metros e uma altura de 8,4 metros, movendo-se a uma 
velocidade máxima de 28 metros por minutos. 





O Centro Técnico está localizado a 1,5 km de distância do Centro de Lançamento. O Centro Técnico inclui um edifício de 
processamento vertical com duas salas de processamento com um comprimento de 26,8 metros, uma largura de 28,0 metros e 
uma altura de 81,6 metros. Todos os edifícios importantes, incluindo o edifício de processamento vertical e uma área da torre 
umbilical, são locais com ar condicionado e de classe de limpeza 100,000. 


O edifício de processamento vertical, que tem a designação de código 920-520, é o maior edifício de um único andar construído 
em betão armado. Possui também o telhado de betão armado mais alto (86,1 metros) e mais pesado (13.000 t) do mundo. 


O centro de Jiuquan possui três áreas de lançamento: 


e Área de Lançamento n.º 2: está localizada a uma latitude de 41,3100º N e a uma longitude de 100,3050º E. 
Possui três plataformas de lançamento e o primeiro lançamento foi aí levado a cabo no dia 26 de Dezembro de 
1966, com o último lançamento a ter lugar a 3 de Julho de 1994. No total foram realizados 41 lançamentos 
utilizando os foguetões CZ-1 Chang Zheng-1, CZ-2A Chang Zheng-2A, CZ-2C Chang Zheng-2C (plataforma 
localizada a uma latitude de 41,118º N e a uma longitude de 100,316º E), CZ-2D Chang Zheng-2D, DF-3 Dong 
Feng-3, DF-5 Dong Feng-5 e FB-1 Feng Bao-l. 


e Área de Lançamento nº 3: está localizada a uma latitude de 41,1000º N e a uma longitude de 100,7800º E. 
Possui uma única plataforma de lançamento e o primeiro lançamento foi aí levado a cabo no dia 1 de Setembro 
de 1960, com o último lançamento a ter lugar a 27 de Outubro de 1966. No total foram realizados 9 
lançamentos utilizando os foguetões DF-1 Dong Feng-1, DF-2 Dong Feng-2, DF-2A Dong Feng-2A e R-2. 


e Complexo de Lançamento Sul: está localizada a uma latitude de 40,9581º N e a uma longitude de 100,2912º E, 
perto da cidade de Huxi Xincun. Possui duas plataformas de lançamento (Plataforma 603 para voos não 
tripulados e a Plataforma 921 para voos ligados ao programa espacial tripulado). O primeiro lançamento desde 
este complexo fo1 levado a cabo no dia 19 de Novembro de 1999. 


A construção do complexo foi iniciada em Junho de 1956, com a construção das vias-férreas até ao local de ensaio de mísseis. O 
primeiro lançamento chinês de um míssil soviético R-2 deu-se em Setembro de 1960, com o míssil a atingir uma altitude de 100 
km. O primeiro lançamento de um míssil R-2 construído pela China (modelo 1059) deu-se a 5 de Novembro de 1960. 
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A 21 de Março de 1962 teve lugar a primeira tentativa de lançamento do míssil DF-2 Dong Feng-2 que resultou num fracasso 
devido à fraca potência originada pelo motor. O primeiro teste com sucesso teve lugar a 29 de Junho de 1964. 


No dia 27 de Outubro de 1966 foi levado a cabo o lançamento de um míssil DF-2 Dong Feng-2 equipado com uma ogiva nuclear 
de 20 kt. O míssil executou um voo de 800 km detonando a sua carga na zona de testes nucleares de Lop Nor. 


O primeiro voo com sucesso do míssil DF-3 Dong Feng-3 tem lugar a 26 de Dezembro de 1966. Em 10 de Janeiro de 1970 é 
levado a cabo o primeiro teste suborbital do foguetão CZ-1 Chang Zheng-1 e a 10 de Agosto de 1972 é levado a cabo o primeiro 
teste do foguetão FB-1 Feng Bao-l que atinge uma altitude de 200 km num voo suborbital. 


A 18 de Maio de 1980 é levado a cabo o lançamento de um míssil DF-5 Dong Feng-5 que percorrer o máximo possível da sua 
trajectória desde Jiuquan até ao Sul do Oceano Pacífico num total de mais de 10.000 km. A cápsula de reentrada é recuperada 
pela Marinha Chinesa e alguns analistas norte-americanos acreditam que a cápsula foi o teste de um protótipo de um veículo 
tripulado. 





O centro inclui um Centro Técnico, dois complexos de lançamento, um Centro de Comando e Controlo, um Centro de Controlo 
de Lançamento, sistemas de abastecimento, sistemas de previsão meteorológica, e sistemas de suporte logístico. Jiuquan foi 
originalmente utilizado para o lançamento de satélites científicos e de satélites recuperáveis para órbitas terrestres baixas ou de 
média altitude com altas inclinações. 


O programa espacial tripulado utiliza a Plataforma de Lançamento 921 situada no Complexo de Lançamento Sul. Este foi 
construído na segunda metade dos anos 90 e mais tarde foi-lhe acrescentada a Plataforma de Lançamento 603 para lançamentos 
não tripulados. 


Para além das plataformas de lançamento, o complexo de lançamento está dotado de um centro técnico onde decorrem os 
preparativos do foguetão lançador e das suas cargas. O Centro Técnico é composto de instalações de processamento e de 
montagem vertical do lançador, edifícios de processamento de cargas, edificio de processamento dos propulsores sólidos, edifício 
de armazenamento de propolentes hipergólicos e o centro de controlo de lançamento. 
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Para o lançamento do TianGong-1 e da Shenzhou-8 o complexo foi equipado com um centro computacional melhorado, sistemas 
de monitorização e comando, e uma capacidade aumentada para se adaptar às alterações nas condições das missões, bem como 
os recursos necessários para lidar com as tarefas do lançamento e de comando. Um sistema integrado de treino para os 
lançamentos espaciais foi também desenvolvido para esta missão. Os engenheiros também levaram a cabo uma verificação 
técnica intensiva de dois meses no equipamento entre Março e Maio de 2011. A segurança e a fiabilidade dos instrumentos foram 
significativamente melhoradas. Os lançamentos orbitais desde Jiuquan são supervisionados desde o Centro de Comando e 
Controlo situada na cidade espacial de Dongfeng, 60 km a sudoeste do centro de lançamento. 


A torre umbilical do complexo 921 é composta por uma estrutura fixa e um par de seis plataformas rotativas. Uma vez chagado à 
plataforma de lançamento, as plataformas rotativas são colocadas em torno do foguetão para permitir o seu abastecimento e para 
que os técnicos tenham acesso às suas diferentes zonas para realizarem os procedimentos finais de verificação. A torre umbilical 
também contém uma área protegida e de ambiente controlado para permitir o acesso dos taikonautas ao Interior dos veículos. As 
plataformas rotativas são removidas uma hora antes do lançamento, enquanto que quatro braços móveis proporcionam ligações 
para o fornecimento de electricidade, gases e fluidos para o lançador. Estes braços são removidos minutos antes do lançamento. 








O foguetão lançador é transportado sobre uma plataforma móvel de lançamento desde o edifício de integração vertical para a 
plataforma de lançamento. A plataforma móvel move-se num sistema de carris separados 20 metros e atinge uma velocidade 
máxima de 25 metros/minuto. A plataforma tem um comprimento de 24,4 metros, largura de 21,7 metros e uma altura de 8,34 
metros, tendo um peso de 750.000 kg. A viagem entre o edifício de montagem e a plataforma de lançamento demora 60 minutos 
estando afastados 1,5 km. 


O primeiro lançamento orbital desde Jiuquan teve lugar a 24 de Abril de 1970 quando um foguetão CZ-1 Chang Zheng-1 
colocou em órbita o primeiro satélite artificial da China, o Dong Fang Hong-1 (04382 1970-0344). 


Em Órbita — Vol.11 - N.º 117/ Novembro de 2011 31 


Em Órbita 


Lançamento e missão da Shenzhou-8 


A 7 de Março de 2009 a agências de notícias chinesa Xinhua, anunciava que em 2011 a China pretendia levar a cabo duas 
missões espaciais, a Shenzhou-8 e a Shenzhou-9. Na altura, o lançamento do módulo TG-1 TianGong-1 estava previsto para 
finais de 2010. os planos previam então a acoplagem com a Shenzhou-8, não tripulada, em 2011 seguido de uma nova acoplagem 
com a Shenzhou-9, esta já com tripulação a bordo. No dia seguinte ao anúncio das missões Shenzhou-8 e Shenzhou-9, era 


E — 





anunciado que a missão não tripulada poderia transportar 
amostras biológicas fornecidas pela agência espacial 
europeia. A partir desta data, as notícias e as referências à 
missão Shenzhou-8 tornaram-se raras. O lançamento do 
módulo TianGong-l acabou por ser adiado para a segunda 
metade de 2011 e este adiamento com um efeito consequente 
na missão Shenzhou-8. 


Preparando o lançamento 


Os testes a grande escala da Shenzhou-8 começaram em 
Março de 2011 após a realização de testes funcionais e 
mecânicos. O lançamento estava originalmente previsto para 
ter lugar em finais de Outubro, mas o acidente com o 
lançamento do satélite SJ-11 ShiJian 11-04 devido a uma 
falha no segundo estágio do foguetão lançador CZ-2C Chang 
Zheng-2€C, levou a um adiamento da missão. 


Finalizados os testes a cápsula foi enviada para o Centro de 
Lançamento de Satélites de Jiuquan onde chegou a 26 de 


ne O EE Cz- 2F Chang Zheng2F para esta missão, chegava a Jiuquan a 24 de Setembro, cinco dias após o 
lançamento do módulo TianGong-1. Em finais de Setembro os media noticiosos oficiais referiam que a missão Shenzhou-8 teria 


lugar no princípio do mês de Novembro. Segundo Niu 
Hongguang, Comandante-em-Chefe Executivo do Programa 
Shenzhou, “...o lançamento não teria sido afectado pelo 
adiamento do lançamento do módulo TuanGong-1.” Assim, 
com o lançamento bem sucedido do módulo espacial a 29 de 
Setembro, começaram a surgir rumores de que o lançamento 
da Shenzhou-8 teria lugar a 1 de Novembro. 


Após o lançamento do TianGong-1, o Instituto de Desenho e 
Investigação de Engenharia Especial de Pequim, o principal 
fabricante do sistema de lançamento utilizado em Jiuquan, 
procedeu a uma renovação e a uma melhoria do equipamento 
no local de lançamento. O novo equipamento e as novas 
tecnologias utilizadas aumentaram de forma dramática a 
fiabilidade dos lançamentos e encurtaram de forma 
significativa os preparativos para os lançamentos. O sistema 
para a transmissão de voz entre a nave espacial e o solo neste 
missão tem uma nova arquitectura e é mais avançado do que o 
que foi utilizado para a missão Shenzhou-7, através da 
substituição do sistema de transmissão de sinal sem fios pela 
utilização de fibra óptica para uma melhor qualidade 
transmissão de voz e imagem. 


A 26 de Outubro o foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F com a 
cápsula Shenzhou-8 foi transportado desde o edificio de 
integração e montagem vertical para a Plataforma de 
Lançamento 921 e no dia 29 os especialistas e técnicos 
levaram a cabo um lançamento simulado com todos os 
equipamentos e sistemas a funcionarem sem qualquer 
problema. O ensaio foi feito em coordenação com o Centro de 
Controlo de Voo Aeroespacial de Pequim, o centro de 
comando do programa espacial chinês. Durante o exercício, foi 
testada a compatibilidade e a conectividade dos diferentes 
sistemas envolvidos na missão e os resultados indicaram que 
todos os sistemas estavam prontos para o lançamento. 
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Todas as fases da contagem decrescente e dos preparativos para o lançamento decorreram sem qualquer problema. Pelas 
2120UTC do dia 31 de Outubro, as imagens de televisão mostravam as diferentes secções da torre de serviço a serem colocadas 
nas posições de lançamento, mostrando assim o foguetão lançador. 
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Experiências a bordo da Shenzhou-ô 


A Shenzhou-8 transportou várias experiências a bordo num 
total de 17 programas de investigação, incluindo o Projecto 
SIMBOX (Science in Microgravity Box), uma cooperação 
entre a China e a Alemanha. 


Entre os programas de investigação, 10 serão conduzidos 
pela China, 6 pela Alemanha e um é um projecto de 
investigação conjunta. As experiências abrangem o campo 
da biomedicina e incluem células do sistema imunitário e do 
sistema nervoso de plantas, animais e humanas. O acordo de 
cooperação foi assinado em Maio de 2008 é esta é a 
primeira vez que o programa espacial tripulado do China irá 
levar a cabo uma cooperação internacional no campo das 
ciências da vida. 


A liderança e organização no lado germânico está a cargo da 
agência espacial alemã DLR e os requisitos técnicos do 


projecto foram implementados pela EADS Astrium. 


O Projecto SIMBOX é a primeira experiência estrangeira a 
bordo da Shenzhou. O DLR financiou o programe e é o seu 
líder. O conjunto científico inclui uma centrifugadora e um 
forno, mais de 100 câmaras experimentais e seis 
experiências de institutos de investigação alemães. 
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O lançamento da Shenzhou-8 teve lugar às 2158:10,430UTC. 
A separação do sistema de emergência ocorreu às 2201UTC, 
seguindo-se momentos mais tarde a separação dos quatro 
propulsores laterais de combustível sólido e do primeiro 
estágio do lançador. A separação da carenagem de protecção 
ocorreria às 2202UTC. O segundo estágio terminaria a sua 
queima pelas 2207UTC e a Shenzhou-8 separava-se pouco 
tempo depois às 2207:53,130UTC. Na fase seguinte, e antes 
da cápsula se estabelecer no seu modo operacional, 
procedeu-se à abertura dos painéis solares às 221] 1IUTC. 


A Shenzhou-8 ficou colocada numa órbita inicial com um 
apogeu a 329,808 km de altitude, perigeu a 200,012 km de 
altitude, inclinação orbital de 42,780º e período orbital de 89 
minutos e 39,749 segundos. 


Nas páginas seguintes seque-se um ensaio fotográfico que 
mostra os principais momentos do lançamento da Shenzhou- 
8 desde a abertura das secções da torre de serviço até à 
abertura dos seus painéis solares. 
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Esta sequência de imagens do lançamento da Shenzhou-8 obtida desde o 
canal de televisão CCTV9, mostra-nos os principais momentos do 
lançamento desde a ignição até à abertura dos painéis solares, passando pela 
separação dos quatro propulsores laterais de combustível líquido, a 
separação do primeiro estágio, a separação da carenagem de protecção, a 
separação da Shenzhou-8 e a abertura dos painéis solares. A imagem ao lado 
mostra o interior da Shenzhou-8 durante o lançamento. 
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A acoplagem entre a Shenzhou-8 e o TianGong-1(1)"º 


A missão de encontro e acoplagem é conseguida através de seis fases: a) fase vectorial de longa distância; b) fase de controlo 
automático; c) fase de acoplagem; d) unidade de voo combinado; e) segunda acoplagem; f) regresso da Shenzhou-s. 


A fase vectorial de longa distância começa quando a Shenzhou-8 entra em órbita terrestre. Orientada pelo Centro de Controlo de 
Voo, a Shenzhou-8 realiza oito manobras de transferência orbital e desloca-se da órbita inicial para uma órbita circular com uma 
altitude média de 330 km. A cápsula chega a um ponto a cerca de 52 km sobre o TianGon-1 numa altura determinada e inicia as 
comunicações com o módulo. A fase de controlo automático inicia-se com a transição da cápsula para o modo automático, 
realizando a aproximação final com várias paragens a 5 km, 400 m, 140m, 30m e contacto final com o módulo. Aqui inicia-se a 
fase de acoplagem. Esta fase é composta por quatro passos: captura, dissipação da energia residual, aproximação e bloqueamento 
em 15 minutos, concretizando-se uma ligação rígida entre os dois veículos formando assim uma unidade única. 


Após a finalização das manobras de aproximação e acoplagem, os dois veículos voam numa unidade combinada. Durante esta 
fase, o controlo da unidade será levado a cabo através do TianGong-1. Esta unidade mantém-se por 12 dias, finalizados os quais 
inicia-se uma segunda manobra de aproximação e acoplagem após a separação dos dois veículos. Na separação, a Shenzhou-8 1rá 
parar a 140 metros de distância, aproximando-se de novo e acoplando com o módulo pela segunda vez. Esta acoplagem tem 
como objectivo testar de nova a tecnologia de encontro e acoplagem, bem como testar a fiabilidade e estabilidade dos 
componentes do sistema. 


Após se separar novamente do TianGong-l, a Shenzhou-8 irá orientar-se antes de reentrar na atmosfera, fazendo a sua 
manutenção orbital de acordo com os parâmetros necessários durante o processo de forma a garantir o nodo de ascensão correcto 
para o seu regresso e aterragem em segurança. 


Antes do lançamento da Shenzhou-8, a órbita do módulo TianGong-1 foi ajustada para uma órbita quase circular com uma 
altitude média de 343 km. Este ajustamento foi necessário para atingir a altitude certa e o local certo para a acoplagem. 


Às 1251UTC do dia 1 de Novembro, a Shenzhou-8 realizou a primeira manobra para elevar a altitude do perigeu. A segunda 
manobra era realizada às 0056UTC do dia 2 de Novembro e teve como função corrigir o desvio no plano orbital. Uma nova 
manobra às 0438UTC serviu para elevar a altitude do apogeu seguindo-se uma outra manobra às 0954UTC para circularizar a 
órbita. Pelas 1004UTC encontrava-se a 52 km abaixo e «atrás» do TianGong-1, iniciando a fase de controlo automático. Pelas 
1658UTC a distância entre os dois veículos era de 1.500 metros reduzindo-se para 400 metros pelas 1704UTC. Reiniciando a 
aproximação, a Shenzhou-8 encontrava-se a 242 metros e com uma velocidade de 0,48 m/s às 1715UTC, atingindo os 140 
metros às 1720UTC e os 30 metros às 1727UTC. A aproximação final foi iniciada às 1728UTC com a acoplagem a ter lugar às 
1729UTC e com os dois veículos a ficarem firmemente ligados às 1736UTC. 





Sequência de imagens obtida a partir da emissão da CCTV9 que 
mostram a «aproximação» do módulo TianGong-l à Shenshou-8 (de 
facto, a aproximação foi feita pela cápsula espacial que era o veículo 
activo em toda a manobra). 





'º A segunda parte será apresentada na próxima edição do Boletim Em Órbita. 
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Obituário 
Ivan lvanovich Bachurin 
(23-Janeiro-1942 / ??-Setembro-2011) 


O cosmonauta Ivan Ivanovich Bachurn faleceu no mês de 
Setembro de 2011 em circunstâncias estranhas segundo 
informações da revista Novosti Kosmonavtiki. 


Ivan Bachurin foi um piloto de teste que treinou para comandar os 
voos orbitais do segundo vaivém espacial Buran. Em 1991 e 1992 
também participou em sessões de tremo como Comandante da 
Soyuz TM para uma planeada acoplagem entre uma cápsula Soyuz 
TM e um vaivém espacial não tripulado em órbita terrestre. Em 
1992 esta missão seria cancelada. Pouco tempo depois Bachurin era 
desclassificado devido a problemas médicos e removido do grupo 
de cosmonautas em finais de 1992. 


Ivan I. Bachurm nasceu a 23 de Janeiro de 1942 na cidade de 
Berestovenka, região de Kharkov — Ucrânia. Ingressou na Força 
Aérea Soviética em 1959, entrando para a Escola Superior da Força 
Aérea de Orenburg. Terminou os estudos em 1963, servindo depois 
como piloto instrutor na mesma escola. Posteriormente frequentou 
a escola de pilotos de teste em Chkalov nos anos de 1967 e 1968, 
trabalhando mais tarde como piloto. Em 1973 formava-se no 
Instituto de Aviação de Moscovo. 


Foi seleccionado num 
grupo de seis pilotos 
militares para O 
programa do vaivém 
espacial Buran em 
Dezembro de 1978, 
frequentando o treino 
geral de cosmonauta no 
Centro de Treino de 
Cosmonautas Yuri 
Gagarm em 1979 e 1980. Juntamente com Alexei Borodai, Ivan Bachurin voou seus 
teste de aproximação e aterragem com o veículo análogo do vaivém espacial Buran 
entre Outubro de 1987 e Março de 1988, acumulando um total de 2 horas e 7 
minutos de voo. 





A A E ! “o 
Em Junho de 1989 Bachurin e Borodai acompanharam o vaivém espacial Buran ao Pato Wo: 
Festival Aérea de Paris e um ano mais tarde era revelado que a tripulação Bachurin / o e ui 


Borodai era a tripulação suplente do primeiro voo espacial tripulado do vaivém 
espacial Buran. 


Reformou-se da Força Aérea Soviética em 1993 e trabalhou mais tarde na aviação 
comercial. 
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Lançamentos orbitais em Outubro de 2011 


Em Outubro de 2011 foram levados a cabo 9 lançamentos orbitais e no total colocaram-se em órbita 20 satélites. Desde 1957 e tendo 
em conta que até ao final de Outubro de 2011 foram realizados 4818 lançamentos orbitais, 452 lançamentos foram realizados neste 
mês o que corresponde a 9,4% do total e a uma média de 8,76 lançamentos por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se 
verificam mais lançamentos orbitais (476 lançamentos que correspondem a 9,9% com uma média de 9,2 lançamentos) e é no mês de 
Janeiro onde se verificam menos lançamentos orbitais (286 lançamentos que correspondem a 5,9% com uma média de 5,5 
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Novo satélite de navegação 


O primeiro lançamento de um foguetão da família Soyuz após o desaire com o lançamento de um foguetão 11A511U Soyuz-U que 
resultou na perda do veículo de carga Progress M-12M, teve lugar a 2 de Outubro de 2011 com um foguetão 14414-1B Soyuz-2- 
1B/Fregat a colocar em órbita um novo satélite de navegação Uragan-M para a rede de navegação GLONASS. 


A rede GLONASS 


O sistema GLONASS (TJIJOHACC - TI'mo6amnHas HaBHrarHoHHas criyTHHKOBAS cucrema - GLObalnaya NÁvigationnaya 
Sputnikovaya Sistema) é um sistema de radionavegação por satélite que permite a um número ilimitado de utilizadores obterem 
dados de navegação tridimensionais sobre quaisquer condições atmosféricas, medição de velocidade e dados de temporização em 
qualquer zona do globo ou do espaço junto à Terra. 


O sistema GLONASS permite a gerência do tráfego 
naval e aumento da segurança, serviços de cartografia e 
geodesia, monitorização do transporte pelo solo, 
sincronização das escalas de tempo entre diferentes 
objectos, monitorização ecológica e organização de 
operações de busca e salvamento. 


O sistema GLONASS é dirigido para o Governo da 
Federação Russa pelas Forças Espaciais Russas 
(operador do sistema) e providencia beneficios 
significativos às comunidades de utilizadores civis 
através de várias aplicações. O sistema GLONASS 
possui dois tipos de sinais de navegação: o sinal 
standard de navegação precisa (SP) e o sinal de 
navegação de alta precisão (HP). Os serviços de 
temporização e posicionamento pelo sinal SP estão 
disponíveis a todos os utilizadores civis de um modo 
continuo, sendo fornecidos em todo o planeta e 
providenciando a capacidade de obter uma localização 
horizontal com uma precisão de entre 57 metros a 70 
metros (probabilidade de 99,7%) e uma precisão de localização vertical de 70 metros (probabilidade 99,7%). A precisão da medição 
dos componentes dos vectores de velocidade é de 15 cm/s (probabilidade de 99,7%). Estas características podem ser 
significativamente melhoradas utilizando modos de navegação diferencial e métodos especiais de medição. 





Para obter dados de localização tridimensional, medições de velocidade e dados de temporização, o sistema GLONASS utiliza sinais 
rádio que são continuamente transmitidos pelos satélites. 


Nas versões iniciais, cada satélite transmite dois tipos de sinais (SP e HP). O sinal Ll de SP tem um acesso múltiplo na frequência 
de divisão em banda L: Ll = 1602 MHz + n * 0,5625 MHz, onde “n” é o número do canal de frequência (n = 1, 2, 3,...). Isto 
significa que cada satélite transmite um sinal na sua própria frequência que difere de outras frequências de outros satélites. Porém, 
alguns satélites possuem as mesmas frequências mas esses satélites estão localizados em posições antipodais dos planos orbitais e 
não aparecem no mesmo horizonte do utilizador. O receptor GLONASS recebe automaticamente os sinais de navegação de pelo 
menos quatro satélites e mede as suas pseudo-localizações e velocidades. Simultaneamente selecciona e processa a mensagem de 
navegação dos satélites. O computador do GLONASS processa todos os dados e calcula três coordenadas, três componentes de 
velocidade e o tempo preciso. 


O sistema GLONASS é composto por duas partes principais: a constelação de satélites GLONASS e o complexo de controlo 
terrestre. A constelação de satélites GLONASS (fabricados pelo Centro de Mecânica Aplicada Reshetnev)'" completa é composta 
por 24 veículos em órbita, distribuídos por três planos orbitais cujos nodos ascendentes estão localizados a 120º de cada um. Cada 
plano orbital possui oito satélites com argumentos de latitude separados em 45º. Para além disso os planos estão separados 15º em 
latitude. 


Cada satélite GLONASS opera numa órbita circular com uma altitude de 19.100 km e uma inclinação orbital de 64,8º, completando 
cada satélite uma órbita em 11 horas e 15 minutos. O espaçamento entre as órbitas é determinado para que um minimo de cinco 
satélites esteja no horizonte de cada utilizador em qualquer parte do globo terrestre. Com uma geodesia adequada a constelação 
GLONASS permite uma navegação global e contínua. Cada satélite transmite um sinal numa radiofrequência que contém dados de 


“ Os satélites GLONASS são fabricados pela Associação de Produção Polyot, enquanto que os satélites GLONASS-M são 
fabricados pelo Centro de Mecânica Aplicada Reshetnev) 
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navegação (efeméride? da transmissão, alteração do tempo do satélite relativo ao sistema de tempo GLONASS e à hora UTC, 
marcadores de tempo, e almanaque GLONASS) para os seus utilizadores. 


O sistema GLONASS é operado pelo GCC (Ground-based Control Complex). O GCC consiste no SCC (System Control Center) 
localizado em Krasnoznamensk, região de Moscovo, e várias estações de comando CTS (Command Tracking Stations) espalhadas 
pela Rússia. As estações CTS observam os satélites GLONASS e obtêm dados de telemetria provenientes dos sinais dos satélites. A 
informação do CTS é processada no SCC para determinar a hora do satélite e o seu estado orbital, além de actualizar a informação 
de navegação de cada veículo. Esta informação actualizada é transmitida ao satélite via CTS que também é utilizado para transmitir 
a informação de controlo. Os dados de detecção do CTS são periodicamente calibrados utilizando dispositivos de detecção a laser 


O sistema de tempo GLONASS 


Os satélites GLONASS estão equipados com relógios de césio cujo 
atraso diário não é superior a 5*10 s. Isto providencia uma precisão na 
sincronização do tempo do satélite relativa ao sistema GLONASS de 
cerca de 15 nanossegundos, com correcções efectuadas duas vezes por 
dia pelas estações terrestres. O sistema de tempo GLONASS 
(GLONASST) é gerado na base do tempo do sincronizador central. As 
instabilidades diárias do sincronizador central (relógio de hidrogénio 
atómico) não são superiores a 5*10'* s. O desvio do tempo GLONASST 
relativamente ao tempo UTC deve ser menos de 1 milissegundo. A 
precisão do desvio deve ser inferior a 1 micro segundo. 


E bem conhecido que a escala de tempo fundamental na Terra é 
determinada pelo IAT (International Atomic Time) que resulta da análise 
levada a cabo pelo Bureau International de [" Heure (BIH) em Paris que 
analisa os dados de muitos países. A unidade fundamental do IAT é o 
segundo SI que está definido como a duração de 9.192.631.770 períodos 
da radiação correspondente à transição entre dois estados do átomo de 
Césio 133. Devido ao facto de o IAT ser uma escala de tempo contínua, 
possui um problema fundamental para a sua utilização prática: o tempo 
de rotação da Terra em relação ao Sol está a diminuir em cerca de 1 s por 
ano. O IAT irá ficar inconvenientemente dessincronizado em relação ao 
dia solar. Este problema foi superado ao se introduzir o UTC que decorre 
ao mesmo ritmo que o IAT mas é incrementado por saltos de 1 s quando 
necessário e normalmente no final de Junho ou Dezembro de cada ano. 


É também sabido que cada um dos centros de tempo terrestres mantém 
uma hora local do tempo UTC, a época e a variação da qual em relação 
ao tempo UTC (BIH) são monitorizadas e corrigidas periodicamente. 


O tempo UTC (CIS"*) é mantido pelo VNIIFTRI (Centro Meteorológico 
Principal para o Tempo da Rússia e Serviços de Frequência) em 
Mendeleevo. Quando o tempo UTC é aumentado em Junho ou 
Dezembro em 1 s, o tempo GLONASST também o é, não existindo 
assim diferenças de sincronização entre os dois sistemas. Porém, existe 
uma diferença de 3 horas entre o tempo GLONASST e o tempo UTC 
(CIS). 

Em comparação como sistema GPS (que não sofre actualizações como 
dia solar) existe uma diferença de sincronização entre o tempo IAT e o 
GPS: GPST-UTC = +10 s; IAT-UTC = +29s, logo GPST+19 s= AT. 





nas estações QOTS (Quantum Optical Tracking 
Stations). Cada satélite transporta reflectores laser 
para este propósito. A sincronização de todo o 
processo no sistema GLONASS é muito importante 
para a sua operacionalidade. Existem um 
sincronizador central no GCC para este efeito. O 
sincronizador central é um relógio de hidrogénio 
atômico de alta precisão que origina a escala de 
tempo GLONASS. As escalas de tempo a bordo 
(tendo por base relógio atômicos de césio) de todos 
os satélites GLONASS estão sincronizadas com o 
tempo UTC registado em Mendeleevo, região de 
Moscovo. 


Os satélites da rede GLONASS são denominados 
11F654 Uragan e têm um peso aproximado de 1.415 
kg, tendo um comprimento de 7,84 metros (sem o 
megnetômetro na sua posição operacional), um 
diâmetro de 2,35 metros e uma largura de 7,23 
metros (sem os painéis solares na sua posição 
operacional). Os satélites 11F654 Uragan têm uma 
vida útil de dois anos, enquanto que os veículos 
11F654M Uragan-M, com uma massa de 1.480 kg, 
têm um período de vida útil de sete anos. Os 
satélites da rede GLONASS são fabricados pela 
empresa russa Reshetnev  NPO  Prikladnoy 
Mekhaniki (NPO PM). 


Os satélites Uragan-K 


Os satélites da terceira geração Uragan-K, são os 
primeiros satélites Uragan despressurizados, isto é 
todos os seus componentes operam em vácuo. A sua 
vida operacional é de 10 anos e têm uma massa de 
750 kg. 


Os satélites transmitem sinais de navegação em 
cinco canais, melhorando assim a precisão do 
sistema. Destes canais, quatro são para utilização 
militar (bandas Ll e L2), enquanto que o sinal civil 
é transmitido na banda L3. 


* As efemérides são as coordenadas exactas do satélite (x, y, Z e as suas primeira e segunda derivadas) que descrevem a sua 
localização no sistema de referência geocêntrico PZ-90. O almanaque GLONASS mantém uma informação actualizada sobre todos 
os satélites do sistema e inclui os elementos Keplerianos das suas órbitas, dados sobre as alterações do tempo do satélite em relação 
ao sistema GLONASS e os dados sobre o estado de cada veículo. As efemérides GLONASS são computadas no sistema ECEF 
(Earth-Centered, Earth-Fixed) de referência PZ-90 (PZ — Parâmetros da Terra). Os parâmetros para um elipsóide terrestre comum 
para o PZ-90 são: a = 6378136 m; f = 1:298,257839303). 


é CIS — Comonwealth of Independent States — Comunidade de Estados Independentes (Nota do Editor). 
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Cosmos 2394 
Cosmos 2395 


Cosmos 2396 
Cosmos 2402 


Cosmos 2403 


Cosmos 2404 
Cosmos 2411 


Cosmos 2412 


Cosmos 2413 
Cosmos 2417 


Cosmos 2418 


Cosmos 2419 
Cosmos 2424 


Cosmos 2425 


Cosmos 2426 
Cosmos 2431 


Cosmos 2432 


Cosmos 2433 
Cosmos 2434 


Cosmos 2435 


Cosmos 2436 
Cosmos 2442 


Cosmos 2443 


Cosmos 2444 
Cosmos 2447 


Cosmos 2448 


Cosmos 2449 
Cosmos 2456 


Cosmos 2457 


Cosmos 2458 
Cosmos 2459 


Cosmos 2460 


Cosmos 2461 
Cosmos 2464 


Cosmos 2465 
Cosmos 2466 
Cosmos 2471 


Cosmos 2474 


2002-0604 
2002-060B 


2002-060C 
2003-0564 


2003-056B 


2003-056€ 
2004-0534 


2004-053B 


2004-053€ 
2005-0504 


2005-050B 


2005-050C 
2006-0624 


2006-062B 


2006-062C 
2007-0524 


2007-052B 


2007-052C 
2007-0654 


2007-065B 


2007-065C 
2008-0464 


2008-046B 


2008-046€ 
2008-067A 


2008-067B 


2008-067C 
2009-0704 


2009-070B 


2009-070C 
2010-0074 


2010-007B 


2010-007C 
2010-0414 


2010-041B 
2010-041C 
2011-0094 


2011-0554 


25-Dez-02 


10-Dez-03 


26-Dez-04 


25-Dez-05 


25-Dez-06 


26-Out-07 


25-Dez-07 


25-Set-08 


25-Dez-08 


14-Dez-09 


1-Mar-10 


2-Set-10 


26-Fev-11 


2-Out-11 


8K82K Proton-K/DM-2M 
(40902/95L) 


8K82K Proton-K/Briz-M 
(41003/88506) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41009/104L) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41011/106L) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41015/108L) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41017/110L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53528/109L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53531/112L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53534/114L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53538/115L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53540/116L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53530/118L) 


14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat 


(208/1035) 


14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat 


(209/1045) 
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N.º Data 


LC81 PU-23 


LC81 PU-24 


LC81 PU-23 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC43/4 


LC43/4 


Esta tabela mostra os últimos lançamentos da série GLONASS com os satélites Uragan, Uragan-M (assinalados com *) e 
Uragan-K (assinalados com **). Tabela: Rui C. Barbosa 
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14414 Soyuz-2, evolução 


O foguetão 14414 Soyuz-2 representa a mais recente evolução do épico míssil balístico intercontinental R-7 desenvolvido por 
Sergei Korolev nos anos 50 do século passado. O novo lançador apresenta motores melhorados, modernos sistemas aviónicos 
digitais e uma reduzida participação de componentes de fabrico não russo. 





O lançador é também conhecido pela designação Soyuz-ST e foi especialmente desenhado para uma utilização comercial 
aumentando a sua performance geral apesar de o desenho básico do veículo permanecer o mesmo. As alterações foram realizadas ao 
nível de uma melhoria da performance dos motores do primeiro e do segundo estágio com novos injectores e alteração da mistura 
dos propolentes; aumento na performance do terceiro estágio; introdução de um novo sistema de controlo permitindo uma alteração 
do plano orbital já durante o voo'*; introdução de um novo sistema de telemetria digital para a monitorização do lançador e a 
introdução de uma nova ogiva de protecção de carga com um diâmetro de 3,6 metros. 


O foguetão 14414 Soyuz-2 pode ser equipado com um quarto estágio, nomeadamente o estágio Fregat, utilizando as carenagens de 
protecção do tipo ST e SF. 


Este lançador é capaz de colocar uma carga de 7.800 kg numa órbita terrestre a 240 km de altitude com uma inclinação de 51,80º. 
No lançamento desenvolve uma força de 4.144.700 kN. A sua massa total é de 310.000 kg, o seu diâmetro no estágio principal é de 
2,95 metros e o seu comprimento total é de 43,40 metros. 


O primeiro estágio do 14414 Soyuz-2 é composto pelos quatro propulsores laterais (Blok B, V, G e D) com uma massa bruta de 
44.400 kg, tendo uma massa de 3.810 kg sem combustível. Cada propulsor tem um motor RD-107A (14D22) que desenvolve uma 
força de 1.021.097 kN (vácuo), com um les 310 s e um Tq de 120 s. Têm um comprimento de 19,60 metros, um diâmetro de 2,69 
metros e consomem LOX e querosene. 


O segundo estágio (Blok-A) tem um comprimento de 27,80 metros, um diâmetro de 2,95 metros, um peso bruto de 105400 kg e um 
peso sem combustível de 6.975 kg. Está equipado com um motor RD-1084A que no lançamento desenvolve 999.601 kgf (vácuo), 
com um Tes de 311 s e um Tq de 286 s. Consome LOX e querosene. 


14 o E E ; Rd 
Todas as versões anteriores dos lançadores derivados do R-7 eram lançadas com uma trajectória fixa na qual a mesa da plataforma 
de lançamento rodava, sendo colocada no azimute de voo pretendido. 
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Lançamento 


2008-037 


2009-029 


2009-049 


2010-053 


2010-058 


2011-009 


2011-018 


2011-033 


2011-055 


2011-060 


Data 


26-Jul-08 


17-Set-09 


19-Out-10 


2-Nov-10 


26-Fev-11 


4-Mai.ll 


13-Jul-11 


2-Out-11 


20-Out-11 


Hora 
UTC 


18:31:36 


21-Mai-09 21:53:33 


15:55:08 


17:10:59 


00:58:39 


03:07:00 


17:41:33 


2:27:04 


00:15:14 


10:34:28 


Versão 
1B 


1B/Fregat 


1B/Fregat 


1A/Fregat 


1A/Fregat 
1B/Fregat 


1A/Fregat 


1A/Fregat 


1B/Fregat 


ST-B/Fregat-MT 


N.º Série 


77057143 


162/1018 


002/1014 


B15000-009/1023 


167/1022 


77024208/1035 


230/1028 


008/1024 


209/1045 


001/1030/VS01 


Local 
Lançamento 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 


Baikonur 
LC31 PU-6 


Baikonur 
LC31 PU-6 


GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 


Baikonur 
LC31 PU-6 


GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 


CSG Kourou 
ELS 
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Carga 


Cosmos 2441 
(33272 2008-0374) 
Meridian-2 
(35008 2009-029A) 
Meteor-M 
(35865 2009-0494) 
Sterkh-2 
(35866 2009-049B) 
IRIS 
(35867 2009-049C) 
Universitetskiy-Tatyana-2 
(35868 2009-049D) 
UGATUSAT 
(35869 2009-049E) 
Sumbandila 
35870 2009-049F) 
BLITS 
(35871 2009-049G) 
Globalstar-73 
(37188 2010-0534) 
Globalstar-74 
(37189 2010-053B) 
Globalstar-75 
(37190 2010-053C) 
Globalstar-76 
(37191 2010-053D) 
Globalstar-77 
(37192 2010-053E) 
Globalstar-79 
(37193 2010-053F) 
Meridian-3 
(37212 2010-0584) 
Cosmos 2471 
(37372 2011-0094) 
Meridian-4 
(37398 2011-0184) 
Globalstar-M082 
(37739 2011-0334) 
Globalstar-M088 
(37740 2011-033B) 
Globalstar-M091 
(37741 2011-033C) 
Globalstar-M085 
(37742 2011-033D) 
Globalstar-M081 
(37743 2011-033E) 
Globalstar-M089 
(37744 2011-033F) 
Cosmos 2474 
(37829 2011-055A) 
Galileo IOV-1 PFM 
(XXXXX 2011-060X) 
Galileo IOV-1 FM2 
(XXXXX 2011-060X) 


O terceiro estágio (Blok-I) tem um comprimento de 6,74 
metros, um diâmetro de 2,66 metros, um peso bruto de 25.200 
kg e um peso sem combustível de 2.355 kg. Está equipado com 
um motor RD-0110 que no lançamento desenvolve 294.000 
kgf (vácuo), com um Tes de 359 s e um Tq de 300 s. Consome 
LOX e querosene. 


DO FD | RDI 
295,04 
pe o 


Pressão na câmara de combustão (MPa) FE 62 | DES] 
Niassa (kg) E 
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As modificações introduzidas no novo lançador foram sendo testadas em duas versões do mesmo veículo o 14414-1A Soyuz-2-1A e 
o 14A14-1B Soyuz-2-1B. Este último veículo é um lançador a três estágios no qual o motor RD-0124 é já empregado no último 
estágio. 


Com dimensões semelhantes ao motor RD-0110 utilizado nas versões anteriores dos lançadores Soyuz, o motor RD-0124 apresenta 
como principal diferença a introdução de um sistema de ciclo fechado no qual o gás do oxidante que é utilizado para propulsionar as 
bombas do motor é então direccionado para a câmara de combustão onde é queimado com restante propolente em vez de ser 
descartado. Esta melhoria no motor aumenta a performance do sistema e, como consequência, aumenta a capacidade de carga do 
lançador em 950 kg. Um propolente especial de ignição é utilizado para activar a combustão do motor e são utilizados dispositivos 
pirotécnicos para controlar o funcionamento do motor. Cada uma das quatro câmaras de combustão pode ser movimentada ao longo 
de eixos para manobrar o veículo. 


Em 1996 tiveram início os testes do motor RD-0124 e foram 
finalizados em Fevereiro de 2004 nas instalações da 
Khimavtomatika em Voronezh. Nesta altura previa-se que a 
produção em série do novo motor teria início em 2005. A 27 
de Dezembro de 2005 teve lugar outro teste do motor, 
abrindo caminho para os ensaios em grupo de todo o terceiro 
estágio do lançador 14414-B Soyuz-2-1B nas instalações da 
NHKhimMash em Sergiev Posad. 


No início de 2005 a Arianespace anunciava que a primeira 
missão de teste do foguetão 14A14-1B Soyuz-2-1B teria 
lugar desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur para colocar em 
órbita o satélite astronômico CoRoT. Este lançamento 
dependeria dos resultados de novos ensaios do motor RD- 
0124 que tiveram lugar em Março e Abril de 2006. Um 
último teste teve lugar a 20 de Outubro de 2006 e o satélite 
CoRoT acabaria por ser lançado a 21 de Dezembro desse 
ano -. 


O estágio Fregat foi qualificado para voo no ano 2000 e 
representa um estágio superior flexível e autónomo que foi 
desenhado para operar como um veículo orbital. O Fregat 
prolonga as capacidades dos estágios inferiores dos foguetões 
Soyuz para proporcionar um acesso total a um variado leque 
de órbitas. Para fornecer ao Fregat uma fiabilidade inicial 
elevada e acelerar o seu processo de desenvolvimento, vários 
subsistemas já utilizados em voo e outros componentes de 
outros veículos e lançadores foram incorporados neste 
estágio superior. 


e s a 
- — ii — 
É Tu o 





O estágio consiste em seis tanques esféricos (quatro tanques de 
propolentes e dois tanques de sistemas aviónicos) colocados em 
círculo, com longarinas atravessando ao longo dos tanques para 
fornecer apoio estrutural. O estágio é independente dos estágios 
inferiores do lançador, possuindo o seu próprio sistema de 
orientação, navegação, controlo, detecção e telemetria. 





5 O satélite CoROoT (29678 2006-0634) foi colocado em órbita ás 1423:38,292UTC do dia 27 de Dezembro de 2006 desde a 
Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de Lançamento LC36 (17P32-6) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur por um foguetão 
14414 Soyuz-2.1b/Fregat (001/1013). 
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O Fregat utiliza um motor S9.98M que consome propolentes hipergólicos (UDMH e NTO) e pode ser reactivado até 20 vezes em 
voo, permitindo assim levar a cabo perfis de missões complexas. Pode fornecer uma estabilização nos três eixos espaciais à carga a 
colocar em órbita ou colocá-la nua situação de estabilização por rotação. 


O Fregat pode ser utilizado como estágio superior dos foguetões 114511U Soyuz-U, 114511U-FG Soyuz-FG, 14A14-1A Soyuz-2- 
IA, 14414-1B Soyuz-2-1B e 11K77 Zemt-3F 


Lançamento do Cosmos 2474 


Originalmente previsto para o dia 25 de Agosto, o lançamento de um novo satélite de navegação desde o Cosmódromo GIK-1 
Plesetsk foi adiado para o dia 30 de Agosto e posteriormente antecipado novamente para o dia 25. O foguetão 14A14-1B Soyuz-2- 
IB (209) chegou ao cosmódromo a 29 de Julho, enquanto que o satélite 14F113 nº 742 (que constituiria o Bloco n.º 458) chegava a 
Plesetsk no dia 3 de Agosto. 


o a 





| 

Às 1300:08,041UTC do dia 24 de Agosto 
era lançado desde o Cosmódromo de 
Baikonur o foguetão 11A511U Soyuz-U 
(J115000-132) com o veículo de carga 
Progress M-12M (11D615A60 n.º 412 / ISS- 
44P). Pouco tempo após a separação entre o 
primeiro e o segundo estágio, ocorreu um 
PASTA MASTER IE 2 rag Timba problema com o funcionamento deste o que 
levou à perda da missão. Em resultado deste 
acidente, todos os lançamentos com os foguetões Soyuz foram suspensos. No dia 
25 de Agosto teve lugar em Plesetsk uma reunião da Comissão Governamental 
que analisou os preparativos e a possibilidade de se prosseguir com o 
lançamento. No entanto, foi decidido adiar o lançamento para a primeira semana 
de Setembro devido ao acidente de 24 de Agosto. 





A 30 de Agosto o lançamento estava agendado para o dia 25 de Setembro, mas 
seria novamente adiado para o dia 1 de Outubro (2019UTC). 


Os preparativos e a contagem decrescente para o lançamento a 1 de Outubro decorreram sem problemas mas o lançamento seria 
adiado por 24 horas para as 2015:14UTC do dia 2 de Outubro devido à ocorrência de ventos fortes a uma altitude de 9 km. No dia 2 
de Outubro todas as condições estavam reunidas para o lançamento que teve lugar à hora prevista. O satélite 14F113 nº 742 
separava-se do estágio Fregat (1045) às 2347UTC. 


O satélite receberia a designação militar Cosmos 2474 e restabeleceria o sistema GLONASS a sua total capacidade operacional. 
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Dridging the asia-pacific region 


INTELSAT 
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Intelsat-18 desde Baikonur 


Depois do fantástico regresso dos lançamentos desde a Plataforma Odyssey realizado pela ressuscitada Sea Launch, a empresa levou 
a cabo o lançamento de um novo satélite de comunicações para a Intelsat mas desta vez desde Baikonur. Com novos contratos para o 
lançamento de novos satélites, a Sea Launch marca pontos no mercado internacional do lançamento de satélites. 


O lançador Zenit-3SLB/DM-SLB 


O foguetão Zenit-3SLB/DM-SLB, também designado J-1 (Designação Sheldom) ou SL-16 (Departamento de Defesa dos Estados 
Unidos e NATO), pertence à família dos lançadores Energia e foi desenvolvido, na sua versão original como 11K77 Zemt-2, para 
servir como substituto dos lançadores derivados a partir de mísseis balísticos intercontinentais utilizados desde os anos 60. 


O desenvolvimento do Zenit foi iniciado em 1978 e os primeiros testes do primeiro estágio Zenit-1 foram iniciados em 1982, tendo 
os trabalhos na primeira plataforma destes lançadores sido concluídos em Dezembro de 1983. Apesar de todos os trabalhos nas 
instalações de apoio para os veículos estarem prontas, o primeiro lançamento foi sucessivamente adiado devido aos problemas no 
desenvolvimento do primeiro estágio. 


Finalmente a 13 de Abril de 1985 foi iniciada uma série de lançamentos de ensaio que se prolongou até 1987 colocando em órbita 
uma série de cargas experimentais, findos os quais todo o sistema do Zenit foi aceite para uso militar. 


Uma versão do seu primeiro estágio foi utilizada como propulsor lateral do potente 11K25 Energia, entretanto abandonado. Foram 
construídas duas plataformas em GIK-5 Baikonur, mas outras plataformas em GIK-1 Plesetsk nunca foram concluídas sendo 
entretanto convertidas para serem utilizadas com os Angara. 


Desde o inicio do programa que estava prevista a construção de um lançador a três estágios, o Zenit-3, para colocar cargas na órbita 
geossíncrona. Esta versão utilizaria o estágio 11D68 Blok-D já utilizado no 11452 N1 e 8K82K Proton-K, podendo assim substituir 
este lançador na colocação de satélites na órbita de Clarke. Nos anos 80 foi considerado o seu lançamento a partir de uma base 
situada no Cabo York, Austrália, sendo posteriormente adoptado pelo consórcio Sea Launch para lançamentos a partir de uma 
plataforma petrolífera norueguesa reconvertida e situada no Oceano Pacífico no equador terrestre. 


O sistema Land Launch 


O sistema Land Launch inclui os foguetões Zemt-3SLB e Zenit-2SLB; o complexo de lançamento LC45 no Cosmódromo GIK-5 
Baikonur, bem como as estações de rastreio ao longo da trajectória seguida pelos lançadores e as zonas de impacto dos estágios e da 
carenagem. Em Baikonur existem instalações de suporte e apoio para o processamento no solo das cargas e dos lançadores incluindo 
o abastecimento, verificação, montagem dos diferentes componentes do sistema e respectivo lançamento. Está também incluído do 
sistema o equipamento de transporte e termos táctico para a deslocação de pessoal e equipamento entre os diferentes locais no 
cosmódromo. Finalmente, do sistema fazem também parte os dispositivos de rastreamento, meteorológico e de comunicações. 


Vantagens para os clientes 


O sistema Land Launch proporciona o equipamento de voo mais maduro que se pode encontrar na classe de cargas a colocar em 
órbita e que derivam da configuração do sistema Sea Launch. Esta maturidade é ainda maior com o estágio superior Land Launch, o 
venerável Blok DM, que é o estágio superior mais experiente e mais fiável em qualquer classe de cargas com um serviço continuo 
desde 1974 e tendo uma fiabilidade superior a 97%. 


A versatilidade do Blok DM, que tem a capacidade para múltiplas reignições, missões de longa duração, manobras de rotação, 
inserção orbital precisa e parâmetros de separação da carga estritamente controlados a nível de movimento e atitude. 


O sistema oferece um lançamento dedicado a um único passageiro, eliminando assim os adiamentos e riscos técnicos associados a 
outras cargas. 


O trabalho de equipa e experiência dos membros da Land Launch é uma mais valia e inclui as mesmas companhias que trabalham 
em conjunto do projecto Sea Launch. 


O Zenit-3SLB 


O sistema Land Launch utiliza dois ou três estágios que consomem oxigénio líquido e querosene. A configuração de três estágios, 
Zenit-3SLB, é utilizada para missões de peso médio e orbitas elevadas (circulares ou elípticas) incluindo órbitas de transferência 
para a órbita geossincrona ou directamente para a órbita geossincrona, bem como trajectórias de escape. O lançador de dois estágios, 
Zenit-2SLB, é utilizado para missões para a órbita terrestre baixa e para órbita elípticas. Cada configuração utiliza uma carenagem 
distinta. Todos os elementos de cada configuração possuem uma extensiva herança de voo. 


São quatro os principais componentes dos lançadores Land Launch: Primeiro estágio Zenit, Segundo estágio Zenit, estágio superior 
Blok DM-SLB (na configuração Zenit-3SLB), e carenagem e estrutura de suporte de carga. 
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Representação esquemática do foguetão 11K77 Zemit-3SLB (em cima) e do foguetão 11K77 Zenit-2SLB (em baixo). 
Imagens: Land Launch. 





O primeiro e segundo estágios utilizados no sistema Land Launch são idênticos aos utilizados no sistema Sea Launch. São 
fabricados pela PO Yuzhmash na Ucrânia, com a direcção do desenho fornecida pela SOD Yuzhnoye. O estágio superior Blok DM- 
SLB, usado somente no lançador Zenit-3SLB, é aproximadamente adaptado a partir do estágio Blok DM-SL usado no programa Sea 
Launch e é fabricado pela RKK Energia na Rússia. 


A carenagem utilizada no Zent-3SLB tem um diâmetro de 4,1 metros e é fabricada pela NPO Lavochkin na Rússia. Foi 
especificamente desenhada para o estágio Blok-DM e tem uma história de voo desde 1996. a carenagem do Zemt-2SLB tem um 
diâmetro de 3,9 metros e é fabricada pela PO Yuzhmash. Foi especificamente desenhada para o lançador a dois estágio Zenit-2SLB e 
tem uma história de voo que recua a 1985. 


A estrutura de suporte da carga para o Zenit-3SLB é fornecida pela RKK Energia. Consistem num adaptador de carga fornecido pela 
Saab Ericsson Space (interfaces 937, 1194 ou 1666) e um compartimento de transferência fabricado pela RKK Energia. A estrutura 
de suporte de carga para o Zenit-2SLB é fornecida pela SDO Yuzhnoye e consiste num adaptador de carga Saab montado num 
suporte fabricado pela PO Yuzhmash. Se necessários podem ser fornecidos outros tipos de interfaces e dispensadores de carga 
múltipla. 


Herança do desenho do lançador Zenit 


O sistema Land Launch utiliza a configuração do Zenit utilizada no sistema Sea Launch, mantendo os melhoramentos e 
modificações que foram levadas a cabo para a Sea Launch no foguetão 11K77 Zenmt-2. A SDO Yuzhnoye desenhou a versão original 
de dois estágios do Zenit-2 durante o final dos anos 70 e inícios dos anos 80 em resposta aos requerimentos do Ministério da Defesa 
Soviético para um sistema de lançamento que fosse capaz de reconstituir de forma rápida e eficiente as constelações de satélites em 
órbita. Consequentemente, o desenho dá especial ênfase á robustez, fácil operacionalidade e tempo de reacção rápido, que são 
conseguidos através de uma automação extensiva. Neste caso estão incorporadas operações de lançamento e de processamento 
avançadas, desenvolvidas pela companhia KBTIM, em contraste com os sistemas desenvolvidos nas décadas anteriores. Uma 
segunda intenção para o original Zenit-2 era a sua utilização em lançamentos tripulados para a estação espacial Mir. Apesar de nunca 
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ter sido utilizado nesta condição devido à desintegração da União Soviética, e de forma a ser utilizado para lançamentos tripulados, o 
veículo Zenit foi desenhado com um grau significativo de redundância interna e outras características que garantem uma alta 


fiabilidade. 
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A torre de acesso dos cosmonautas no complexo de 
lançamento Zenit no Cosmódromo GIK-5 Baikonur. 








Alterações levadas a cabo para a Sea Launch 


As diferenças significativas entre o 11K77 Zemnt-2 e o 11K77 
Zenit-3SL (também designado Zenit-2S), que também são 
mantidas no veículo Zenit-2SLB, são: 


e Novo sistema de navegação; 
e Computador de voo da nova geração 


e Performance aumentada devido à redução de massa e ao 
aumento da potência do motor do segundo estágio de 87 
toneladas para 93 toneladas. 


Sistemas aviônicos 


Tal como no sistema Sea Launch, o sistema Land Launch contém 
o seu próprio complemento completo de sistemas aviónicos para 
telemetria, funções de orientação e navegação mesmo 
transportando um estágio superior na configuração de três 
estágios. O sistema de telemetria Sirius transmite dados de 
telemetria em canais RF separados para as estações terrestres 
localizadas na Rússia e, para missões polares, para uma estação 
remota localizada na península arábica. Para as missões com três 
estágios, estas ligações são complementadas por um conjunto 
independente de dados que são fornecidos de forma simultânea 
pelo sistema de telemetria do Blok DM-SLB. 


Especificações gerais e configurações 
As especificações do lançador e os parâmetros de performance 


encontram-se na Tabela 1, enquanto que as configurações do 
primeiro e segundo estágio encontram-se na página seguinte. Com 
as fracções de propolente excedendo 90%, os desenhos de ambos 
os estágios encontram-se entre os mais eficientes a nível estrutural 


em todo o mundo. No caso do primeiro estágio, isto deve-se em grande parte à alta eficiência do motor RD-171M e à ausência de 


propulsores laterais. 


A ausência de propulsores laterais simplifica de forma significativa o processamento antes do lançamento e é uma característica 
principal que diferencia o lançador Zenit dos maiores sistemas de lançamento. Sem propulsores laterais, a estrutura do estágio é mais 
eficiente, a quantidade de ordenanças é reduzida e a fiabilidade geral é aumentada ao eliminar a exposição à falha dos mecanismos 
de separação dos propulsores ou aos próprios propulsores. Além do mais, a sua configuração linear leva a margens de controlo mais 
robustas durante todas fases de voo o que permite ao Zenit voar através de uma maior margem de condições de vento e de condições 
meteorológicas, garantindo assim uma performance atempada e sem atrasos. 


ERNHME 
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E O mm 
E E 


Um motor RD-171 Um motor principal RD-120 
Motores 
(quatro câmaras de combustão) Um motor vernier RD-8 (quatro câmaras de combustão) 


Força (nível do mar) (kgf) 740.000 Não aplicável 


Motor principal: 93.000 
Força (Vácuo) (kgf) 806.400 
Motor vernier: 8.100 
Impulso específico (s) 309,5 Não aplicável 


Impulso específico dao Motor principal: 350 
(vácuo) (s) Motor vernier: 341 


Controlo de atitude Suspensão Cardan do escape +/- 6,3º Suspensão Cardan do motor vernier +/- 33º 
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Configuração geral do primeiro estágio 


O primeiro estágio do foguetão Zenit do sistema Land Launch é composto por uma estrutura primária de alumínio com sistemas de 
endurecimento mecanicamente integrados e utiliza propolentes de LOX/querosene amigos do ambiente. O tanque superior de LOX 
encontra-se numa depressão côncava no topo do tanque de querosene e a conduta de LOX passa através do meio do tanque inferior. 
Com uma massa bruta no lançamento para o Zenit-2SLB de 450.000 — 460.000 kg e uma massa bruta no lançamento de 462.000 — 
466.000 kg para o Zenit-3SLB, a força de 740.000 kg produzida pelo primeiro estágio leva a um rácio força / peso de cerca de 1,6 
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para ambos os veículos. A separação entre os dois primeiros estágios é levada a cabo através de quatro retro-foguetões de 
combustível sólido localizados na base do estágio. 





única turbo-bomba montada verticalmente que por sua vez é 
propulsionada por dois geradores de gás que fornecem gás rico em 
oxigénio para uma única turbina. O controlo de voo é conseguido ao 
orientar através de uma suspensão cardan as câmaras de combustão 
independentemente suspensas, enquanto que a capacidade de diminuir 
a potência até cerca de 74 % da força nominal proporciona uma grande 
flexibilidade no desenho da trajectória. 


Configuração geral do segundo estágio 


Tal como o primeiro estágio, o segundo estágio do lançador Zenit é 
composto por uma estrutura primária de alumínio com sistemas de 
endurecimento mecanicamente integrados e utiliza propolentes de 
LOX/querosene amigos do ambiente. A propulsão é fornecida por um 
motor principal RD-120 com a orientação a ser proporcionada por um 
motor vernier RD-8 alimentado a partir dos mesmos tanques de 
propolente. O tanque de querosene inferior tem uma forma toroidal e 
envolve o motor principal, enquanto que o tanque superior de LOX é 
um cilindro encimado por uma cúpula. No topo do estágio encontra-se 
um compartimento de instrumentação contendo os sistemas aviónicos. 
Os segundos estágios utilizados nos sistemas Sea Launch e Land 
Launch, tais como os primeiros estágios, são fabricados numa linha de 
produção comum da Yuzhmash, beneficiando assim de um inventário 
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O desenho do primeiro estágio do Zenit do sistema Land 
Launch foi intencionalmente mantido em comum com o 
desenho dos lançadores do sistema Sea Launch. Ambos 
são manufacturados na mesma linha de produção da PO 
Yuzhmash. 


O motor RD-17IM 


O motor RD-171M, que equipa o primeiro estágio do 
lançador Zemt, que uma oxigénio líquido e querosene. 
Fornece uns impressionantes 740.000 kgf de força ao 
nível do mar e é um dos motores mais potentes em todo o 
mundo, tendo tecnologias avançadas desenvolvidas pelas 
principais organizações russas de propulsão. Foi 


desenvolvido especificamente para o lançador Zenit em 
paralelo com o motor RD-170 que serviu como propulsor 
lateral para o sistema Energia/Buran. Um programa de 
ensaio exaustivo que levou a cabo mais de 200 testes 
precedeu o primeiro voo em meados dos anos 80. As 
quatro câmaras de combustão são alimentadas por uma 


pm 


comum e de um controlo de qualidade proporcionado pela 
Boeing. O segundo estágio gera 101.000 kg de força (a 
combinação do RD-120 e do RD-8). Tal como no primeiro 
estágio, a separação é conseguida com quatro retro- 
foguetões sólidos. 


O motor RD-120 eo motor RD-8 


O motor principal do segundo estágio possui uma única 
câmara de combustão e o seu escape é fixo, consumindo 
LOX e querosene para gerar 93.000 kgf. A potência do RD- 
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120 pode ser reduzida até cerca de 78% no final do voo. O RD-120 foi desenvolvido especificamente para o sistema de lançamento 
Zenit. 


O motor vernier RD-8 está colocado na parte posterior do segundo estágio proporcionando um controlo nos três eixos espaciais. O 
RD-8 utiliza os mesmos propolentes e armazenamento de propolentes que é utilizado pelo RD-120, com uma turbo-bomba a 
alimentar quatro motores em suspensão cardan em torno do exterior do RD-120. o RD-8 produz 8.100 kgf de força e foi 
especificamente desenvolvido pêra o Zenit. A capacidade de modular a sua operação de 65 s a 900 s após o final da queima do motor 
principal proporciona flexibilidade no desenho da missão para os lançamentos do Zenit-2SLB para uma grande quantidade de órbitas 
circulares baixas. 


Configuração geral do estágio Blok 
DM-SLB 


O estágio Blok DM-SLB utilizado no 
Zenit-3SLB deriva do estágio Blok DM- 
SL utilizado no sistema Sea Launch. É 
um estágio superior que consome 
LOX/querosene capaz de ser accionado 
até três vezes durante uma missão. 
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O motor IID5S8M 


O Blok DM-SLB é propulsionado pelo 
motor 11D58M que opera a LOX e 
querosene. O seu escape de carbono — 
carbono encontra-se numa suspensão cardan para fornecer controlo de arfagem e de translação durante o voo propulsionado com 
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Motores de controlo de atitude / ulagem 


A estabilização nos três eixos espaciais e o controlo de atitude durante os períodos de cabotagem, incluindo rotações contínuas, são 
fornecidos por dois motores de controlo de atitude / ulagem que consomem propolentes hipergólicos e que estão localizados na parte 
posterior do tanque de querosene do motor principal, em ambos os lados do escape do motor principal. 


Sistemas aviónicos 


O estágio Blok DM-SLB utiliza os mesmos sistemas aviónicos que são utilizados no sistema Sea Launch (Blok DM-SL), com a 
excepção de diferenças no sistema de telemetria utilizado para os lançamentos desde o cosmódromo de Baikonur usando estações de 
recepção russas fixas e móveis. 


Alterações levadas a cabo para o sistema Sea Launch 


As diferenças de configuração entre o estágio Blok DM e o estágio Blok DM-SL, que são também mantidas no Blok DM-SLB, são a 
introdução de um novo sistema de navegação; a introdução de sistemas informáticos de nova geração; a utilização de um sistema de 
controlo autónomo desenvolvido pela NPTs AP (Centro de Produção e I&D para a Automação e Fabrico de Instrumentos), que é a 
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principal companhia russa para o desenvolvimento de software espacial e aviónicos; e a utilização de uma tubeira alongada e várias 
reduções de massa para aumento de performance. 


O Block DM-SLB versus o Block DM-SL 


As principais diferenças entre o Blok DM-SLB e o Blok DM-SL são: 


As interfaces estruturais dianteiras do Blok DM-SLB são fabricadas para serem compatíveis com as carenagens de fabrico 
russo bem como com as estruturas de carga utilizadas no sistema Land Launch, enquanto que as interfaces estruturais 
dianteiras do Blok DM-SL são fabricadas para serem compatíveis com as carenagens utilizadas nas unidades de carga 
fabricadas pela Boeing utilizadas no sistema Sea Launch; 


A única, grande (e pesada) estrutura de aviónicos no Blok DM-SL é substituída no Blok DM-SLB com vários contentores 
aviónicos discretos para uma redução na massa no lançamento. 


Alguns sensores e sistemas de fixação são removidos, sendo um legado de anteriores voos de qualificação que já não são 
necessários, 


Uma antena extensível e sistemas de telemetria são substituídos com um sistema mais leve também utilizado no Zenit que 
contém antenas fixas com duas ligações rádio independentes. 


São removidos um sistema de envio de comandos e respectiva antena. 


Um conjunto de tanques de combustível para os motores de controlo de atitude / ulagem é removido. Anteriormente, estes 
tanques não eram completamente abastecidos na quantidade equivalente de um conjunto de tanques. 


O tanque de LOX é pressurizado com hélio em vez de uma mistura de oxigénio / hélio. 


O critério mínimo de propolente utilizável para a reignição final é baixado de 4.000 kg para 1.500 kg, ao se adicionar dois 
motores de 10 kgf para garantir o posicionamento do combustível antes da ignição. 


E removido um radiador externo com a sua função a ser assumida pela estrutura do adaptador superior. 





'9 A carenagem cobre 1,03 metros do comprimento do Blok DM-SLB (ver página seguinte). 


“ Inclui o adaptador médio e inferior que são descartados antes da primeira queima do Blok DM-SLB. 


1 JÁ á . . . . . Es , . am E , a 
O combustível é reduzido para cargas mais pesadas lançadas para Este (inclui missões para as órbitas de transferência para a órbita 
geossincrona), devido a reestruções das zonas de impacto dos estágios. 
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A unidade de ascensão do I1K77 £enit-3SLB 


Componentes e integração 


A unidade de ascensão do foguetão 11K77 Zenit-3SLB consiste na carga, Blok DM-SLB, carenagem e estrutura de suporte de carga 
(ESC). Estes elementos são integrados num ambiente limpo de Classe 100.000 durante o processamento no solo. A ESC consiste 
num adaptador de carga standard tipicamente fabricado pela Saab Ericsson Space e num compartimento de transferência fornecido 
pela RKK Energia. 


mam 1 
| PST 
d peniana 0 frtesieca | PLAEDM Stage Srgiage 3 
Faso val Spececrat brief Pr É irésrincs Pira Bisck DALSLE [BOM]| inesifics Pigra 
Falrimg (PL 1 Payinad Support ; 


Mrastu re IPES — 


A 









TE 


















E A TO 
ns  D 
Ea A Es o = || bo 1a 
Ce A DEE MILAN T IB | | 


i 





Em Órbita — Vol.11 — N.º 117/ Novembro de 2011 58 


Em Órbita 


Carenagem 


A carenagem fornece uma protecção ambiental para a carga desde a sua colocação no seu interior nas instalações de processamento 
e ao longo do lançamento e ascensão. A carenagem para o Zenit-3SLB é baseada na carenagem 17872 fabricada pela NPO 
Lavochkin. Foi especificamente desenhada para o Blok DM e tem um recorde de voo em missões do Blok DM que data a 1996. A 
carenagem é uma estrutura de alumínio bicónica que tem um comprimento de 10,4 metros e 4,1 metros no seu diâmetro primário. 


Características no acesso à carenagem 


Uma vez no interior da carenagem, o acesso físico ao satélite é feito através de portas na mesma. Existem duas portas de acesso, uma 
em cada metade da carenagem, e têm as dimensões de 420 mm x 420 mm. Como não existe torre de acesso no Complexo de 
Lançamento LC45, o cliente pode aceder directamente à sua carga até 28 horas antes do lançamento, no interior de uma sala estéril 
nas instalações de integração do lançador. Esta capacidade melhora as oportunidades para os ajustamentos finais, instalação de 
baterias e outras operações de processamento finais. 


Fornecimento de ar condicionado à carenagem 


E fornecido ar condicionado limpo ao interior do volume da carenagem até ao lançamento, incluindo o transporte entre as 
instalações. 


Protecção térmica da carenagem 


O isolamento interno e externo da carenagem protege a carga contra o sobreaquecimento e preserva as condições térmicas aceitáveis 
para a carga durante a ascensão. 


A ejecção da carenagem é limitada para garantir que o aquecimento molecular não exceda o limite permitido e que os elementos da 
carenagem caiam nas zonas de impacto pré-determinadas. 


Estrutura de suporte de carga 


A estrutura de suporte de carga para o 11K77 Zent-3SLB é fornecida pela RKK Energia. Consiste num compartimento de 
transferência fabricado pela Energia e um adaptador de carga fabricado pela Saab Ericsson Space Company (PAS937, PAS1194 ou 
PAS1666) que serve de interface com o satélite. 


A unidade de carga do 11K77 Zenit-2SLB 


Componentes e integração 


A unidade de carga do foguetão Zenit-2SLB consiste no satélite, carenagem, zona intersecção, estrutura de interface e adaptador de 
carga. Estes elementos são integrados num ambiente limpo de Classe 100.000 durante o processamento no solo. 
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Carenagem 


A carenagem para o Zenit-2SLB é baseada na carenagem do lançador Zenit-2 fabricada pela PO Yuzhmash. Foi especificamente 
desenhada para o lançador a dois estágios e tem um recorde de voo extensivo que recua a 1985. A carenagem é monocónica e 
fabricada em alumínio com um comprimento de 13,65 metros e um diâmetro primário de 3,9 metros, proporcionando um diâmetro 
utilizável de 3,48 metros. 


Estão também disponíveis carenagens alternativas e modificadas. 
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Caracteristicas no acesso à carenagem 


Podem fornecidas portas de acesso de 500 mm x 500 mm para a carenagem do Zenit-2SLB. Como não existe torre de acesso no 
Complexo de Lançamento LC45, o cliente pode aceder directamente à sua carga até 28 horas antes do lançamento, no interior de 
uma sala estéril nas instalações de integração do lançador. Esta capacidade melhora as oportunidades para os ajustamentos finais, 
instalação de baterias e outras operações de processamento finais. 


Fornecimento de ar condicionado à carenagem 


E fornecido ar condicionado limpo ao interior do volume da carenagem até ao lançamento, incluindo o transporte entre as 
instalações. 


Protecção térmica da carenagem 


O isolamento interno e externo da carenagem protege a carga contra o sobreaquecimento e preserva as condições térmicas aceitáveis 
para a carga durante a ascensão. 


A ejecção da carenagem é limitada para garantir que o aquecimento molecular não 
exceda o limite permitido e que os elementos da carenagem caíam nas zonas de 
impacto pré-determinadas. 


Zona intersecção 


Esta zona serve para preservar as interfaces de ligação no topo superior do segundo 
estágio do Zenit-2 para o Blok DM, maximizando assim a flexibilidade ao permitir 
que cada segundo estágio seja utilizado em cada configuração de lançamento dos 
sistemas Sea Launch ou Land Launch. No Zenit-2SLB a zona de intersecção também 
fornece uma base sólida para a estrutura de suporte de carga e permite a total 
enclausura da carga enquanto se encontra nas instalações de processamento, criando 
um volume fechado para melhor limpeza e controlo ambiental com o fornecimento de 
ar condicionado. 


Adaptadores de carga 


Para lançamentos de uma carga única no Zenit-2SLB, pode ser fornecido qualquer 
um dos adaptadores de carga fabricados pela Saab Ericsson Space ou um adaptador 
fornecido pela SDO Yuzhnoye e pela PO Yuzhmash (imagem ao lado) usando a 
experiência no desenvolvimento, teste e fabrico de adaptadores e sistemas de 
separação para missões anteriores do Zenit-2 e para outros lançamentos levados a 
cabo pela Yuzhnoye e Yuzhmash (Tsyklon e Dnepr). 





Interfaces únicas e lançamentos múltiplos 


Para cargas de têm interfaces únicas e requerimentos especiais, a Land Launch pode examinar outros desenhos de adaptadores de 
carga já utilizados anteriormente, incluindo aquele que incorporam ligações usando parafusos e mecanismos de separação. A 
Yuzhnoye e a Yuzhmash têm também uma longa experiência no desenho e lançamento de multi-cargas em vários sistemas de 
lançamento. 


Este foi o 5º lançamento de um foguetão Zenit-3SLB/DM-SLB. A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo 
pelo Zenit-3SL/DM-SL. 


Lançamento Data Hora UTC Veículo Lançador / Est. DM-SL Carga 
2008-022 28-Abr-08 05:00:06 1/1TL AMOS-3 *AMOS-60" (32794 2008-0224) 
2009-009 26-Fev-09 18:29:55 2/21(2) Telstar-11N (34111 2009-0094) 
2009-032 21-Jun-09 21:50:00 3/3L MeaSat-3 (35362 2009-0324) 
2009-067 30-Nov-09 21:00:01 1-2007/2 / 4L Intelsat-15 (36106 2009-0674) 
2011-056 5-Out-11 21:00:02 SLB60.5 / 5L Intelsat-18 (XXXXX 2011-0564) 


Os últimos lançamentos levados a cabo pelo foguetão Zenit-3SLB DM-SLB. Todos os lançamentos do Zenit-3SLB são 
executados desde o Cosmódromo de Baikonur. Tabela: Rui C. Barbosa 
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Lançamento do Intelsat-18 


Com a reestruturação da empresa Sea Launch que recuperou de uma falência, a empresa apresenta-se no mercado internacional do 
lançamento de satélites reforçada com um maior investimento da Corporação Energia. Com a saída da norte-americana Boeing, que 
retira do sistema o seu adaptador de carga, a empresa assume os serviços das antigas estruturas da Sea Launch e da Land Launch. 


O lançamento do  Intelsat-lI8 estava 
originalmente previsto para ter lugar a 19 de 
Agosto de 2011, sendo posteriormente adiado 
para o dia 10 de Outubro e depois antecipado 
para o dia 3 de Outubro com uma janela de 
lançamento entre as 2100UTC e as 2300UTC. 
O satélite Intelsat-18 chegava a Baikonur no 
dia 2 de Setembro. O abastecimento do satélite 
era finalizado a 20 de Setembro e acoplado 
com o adaptador de carga a 21 de Setembro, 
com este trabalho a ter lugar no edifício MIK- 
40 na Área 31. 


A acoplagem com o estágio superior Blok DM- 
SLB (5L) teve lugar a 22 de Setembro e no dia 
seguinte o conjunto era colocado no interior da 
carenagem de protecção. Seguiram-se as 
verificações eléctricas e as operações finais da 
Unidade Orbital antes do seu transporte para a 
Área 42 onde seria acoplada com os estágios 
inferiores do lançador. A Unidade Orbital foi 
colocada na plataforma de transporte a 24 de 
Setembro e no dia seguinte foi transportada 
para a Área 42. A acoplagem mecânica com o 
foguetão lançador teve lugar a 27 de 
Setembro, seguindo-se as ligações eléctricas 
entre o lançador e a Unidade Orbital. 


No dia 1 de Outubro teve lugar a reunião da 
Comissão Técnica e da Comissão Estatal na 
qual foi tomada a decisão de se proceder ao 
transporte do foguetão Zenit-3SLB/DM-SLB 
com o satélite Intelsat-19 para a Plataforma de 
Lançamento  PU-1 do Complexo de 
Lançamento LC45. Este transporte teve lugar a 
2 de Outubro com o foguetão a ser 
transportado na horizontal em via-férrea até à 
plataforma de lançamento e depois a ser 
colocado na posição vertical através de um 
sistema pneumático de elevação. 





O lançamento seria adiado a 4 de Outubro 
devido a problemas com o satélite, sendo 
agendado para o dia seguinte. 
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Construído pela Orbital Sciences Corporation (OSC), o satélite 
Intelsat-18 baseado na plataforma Star-2.4E, irá fornecer a 
capacidade para aumentar a cobertura DTH e serviços de redes 
através das suas plataformas de banda Ku e €. Ficando operacional 
em Novembro de 2011, o satélite substitui o satélite Intelsat-702 a 
108º de longitude Este e deverá ter uma vida útil de 17 anos. 


O satélite tinha uma massa de 3.200 kg no lançamento e está 
equipado com 24 repetidores em banda €C e 12 repetidores em 
banda Ku. 





Finalmente, a terceira queima do último estágio ocorreria a T+6h 22m 
41s (0322:23UTC) e terminaria a T+6h 23m 44s (0323:46UTC). A 
separação entre o estágio Blok DM-SLB (5L) e o satélite Intersat-18 
ocorria às 0334:46UTC (T+6h 34m 445). 


O satélite ficou colocado numa órbita com um apogeu a 35.782,6 km de 
altitude, perigeu a 5.523,1 km de altitude e inclinação orbital de 19,5º, a 
partir da qual manobraria para chagar à órbita geossincrona. 
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O lançamento acabaria por ter lugar às 2100:02,436UTC 
do dia 5 de Outubro. A separação do primeiro estágio 
ocorreu às 2102:SIUTC (T+2m 29s) enquanto que a 
separação da carenagem de protecção ocorria às 
2105:20UTC (T+5m 18s). 





O final da queima do segundo estágio, a sua separação 
ocorriam a T+8m 39s, seguindo-se a primeira ignição do 
estágio superior a T+8m 41s (2108:43UTC), terminando a 
T+i2m 39s (2112:41UTC). Após a primeira queima do 
Blok DM-SLB, o conjunto ficaria colocado numa órbita 
inicial e iniciava-se uma fase não propulsiva que 
terminaria às 2220:12UTC (T+lh 20m 10s). A segunda 
queima do Blok DM-SL teria uma duração 5 minutos e 17 
segundos, terminando às 2225:29UTC (T+lh 25m 275). 
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Eutelsat-W3C, lançamento comercial da China 


Grande parte dos satélites europeus são fabricados com alguns componentes norte-americanos o que à luz das regulamentações 
ITAR (International Traffic in Arms Regulations) são classificados como sistemas militares e como tal não podem ser exportados 
para a China com receio de que possam ser utilizados no fabrico, desenvolvimento e melhoria de mísseis balísticos intercontinentais 
ou de outros sistemas militares. Em resultado destas restrições, muitas empresa não puderam utilizar os lançadores chineses para o 
lançamento dos seus satélites de comunicações. 


No entanto a empresa europeia Thales Alenia Space desenvolveu uma plataforma apenas com componentes que não estão sobre a 
alçada das restrições norte-americanas o que possibilita o lançamento por parte dos lançadores chineses. 


Depois dos lançamentos comerciais realizados pela China nos anos 90 e do endurecimento do embargo norte-americano, a China 
lançou alguns satélites de fabrico próprio que foram adquiridos por outras nações tais como a Venezuela ou a Nigéria. O satélite 
Eutelsat-W3C poderá ser assim o primeiro de uma série de satélites que no futuro possam vir a ser colocados em órbita pelo 
foguetões chineses que são oferecidos no lucrativo mercado internacional do lançamento de satélites a preços mais baixos e mais 
competitivos do que os lançadores europeus, russos ou norte-americanos. 


Eutelsat-W3CU 


O novo satélite W3C irá proporcionar uma nova 
capacidade significativa para a transmissão de 
telecomunicações e de serviços de banda larga, 
substituindo os velhos satélites da Eutelsat na posição 
de 16º de longitude Este. Esta é uma posição líder para 
os mercados da transmissão para a Europa Central e de 
Leste, fornecendo também serviços de vídeo para as 
ilhas no Oceano Índico. 


A posição de 16º de longitude Este é uma das mais 
duradouras posições orbitais da Eutelsat, com os 
satélites a estarem ali em serviço de forma continua desde 1988. Mais de duas décadas depois, desenvolveu-se numa das maiores 
localizações de vídeo da empresa, com mais de 400 canais a transmitirem para uma audiência de mais de 11 milhões de lares. Os 
mercados nas áreas servidas por esta posição têm sofrido um crescimento sólido e de forma particular na Europa Central e de Leste. 


A disponibilidade do Eutelsat-W3C irá 
aumentar de forma significativa a 
capacidade nesta posição. O satélite terá 
quatro zonas principais de cobertura: a 
cobertura de banda Ku de alta potência 
para a Europa com um feixe centrado 
na Europa Central e particularmente 
optimizado para a recepção DTH 
(Direct-To-Home) nesta região; 
extensiva cobertura ao longo da Europa, 
incluindo o Norte de África, o Médio 
Oriente e a Ásia Central, através de um 
feixe de banda Ku optimizado para 
ligações profissionais de vídeo e redes 
de dados. A cobertura de banda Ku 
inclui a África Subsariana e as ilhas do 
Oceano Índico para serviços regionais 
de telecomunicações e de Internet (a 
interconectividade com a Europa será 
também possível com a cobertura de 
África através de uma combinação de = a in AA 
frequências de banda Ku na Europa e de frequência de banda Ku em África); e um feixe de batida Ku de E potência ob 
Madagáscar e as ilhas do Oceano Índico para aplicações DTH. 








O satélite Futelsat-W3C foi desenhado e fabricado pela Thales Alenia Space France para a Eutelsat. O satélite tem por base a 
plataforma Spacebus-4000C3 com uma massa no lançamento de 5.400 kg. Com uma vida útil de mais de 15 anos, possui 56 
repetidores operacionais (53 na banda Ku e 3 na banda Ka). No final da sua vida útil o satélite será capaz de gerar 12kW. 
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O lançador CZ-3B Chang Zheng-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B representa uma evolução em relação ao lançador orbital CZ-3A Chang Zheng-3A, sendo um 
dos veículos mais potentes disponíveis pela China. O CZ-3B é um lançador a três estágios auxiliados por quatro propulsores laterais 
de combustível hipergólico, possuindo uma grande capacidade de carga para a órbita de transferência para a órbita geossincrona 
utilizando para tal tanques de propolente mais largos e uma maior ogiva. 


A Academia Chinesa de Tecnologia de Veículos Lançadores (CALT) iniciou o desenho do CZ-3A Chang Zheng-3A em meados dos 
anos 80. O CZ-3A é um veículo lançador a três estágios com uma capacidade de 2.600 kg para a órbita de transferência para a órbita 
geossíncrona. O seu terceiro estágio utiliza propolentes criogénicos, isto é hidrogénio e oxigénio líquido. A capacidade do CZ-3B 
para a órbita de transferência para a órbita geossíncrona atinge os 5.100 kg ao utilizar quatro propulsores laterais e um segundo 
estágio mais alongado. O CZ-3B proporciona quatro tipos de carenagens de protecção e quatro tipos distintos de interfaces de carga 
que proporcionam assim aos utilizadores mais flexibilidade. 


As principais características do CZ-3B estão assinaladas na seguinte tabela. 


Propulsores Primeiro estágio Segundo estágio Terceiro estágio 


laterais L-180 L-35 H-18 


DaFY20-1 (Principal) 
Motor a = DaFY 6-2 (YF-20B) DaFY21-1 (vernier) YF-75 
(YF-22A/234) 


Estágio 


Impulso específico (s) 


742 (Principal) 
Força (kN) 740,4 (x4) 2.961,6 
11,8 x 4 (vernier) 


Comprimento (m) 15,326 23,272 9, 


Comprimento carenagem (m) 9,56 


297 
260 
Ho 


Diâmetro carenagem (m) 4,0 


Comprimento total (m) 54,838 





O sistema do CZ-3B é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, sistema de controlo, sistema de 
telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase orbital não propulsiva, 
sistema de utilização de propolente criogénico, sistema de separação e sistema auxiliar. 


A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no lançador durante o transporte, elevação 
(colocação na plataforma de lançamento) e voo. A estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A 
estrutura do foguetão é composta pelos propulsores, primeiro estágio, segundo estágio, terceiro estágio e carenagem de protecção. A 
figura na página seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. 
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Ogiva 
Carga 
Adaptador de carga 
Secção de equipamento 
Tanque de hidrogénio liquido 
Tanque de oxigénio líquido 
Secção interestágio 
Motor do 3º estágio 
Tanque de oxidante 2º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 2º estágio 
Motor vernier 2º estágio 
Motor principal 2º estágio 
secção inter-estágio 
Tanque de oxidante 1º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 1º estágio 
Motor 1º estágio 
Ogiva do propulsor 
Tanque oxidante propulsor 


- Tanque combustível propulsor 


Estabilizador 
Motor propulsor 
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Cada propulsor lateral é composto pela zona frontal, tanque de oxidante, zona inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, estabilizador, válvulas e condutas, etc. 


O primeiro estágio é composto pela secção inter-estágio, tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, válvulas e condutas, etc. 


O segundo estágio é composto pelo tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, válvulas e condutas, etc. 


O terceiro estágio contém o adaptador de carga, secção de equipamento e tanque de propolente criogéênico. O adaptador de carga faz 
a ligação física entre a carga e o foguetão CZ-3B e reparte as cargas entre ambos. O anel da interface no topo do adaptador pode ser 
uma das interfaces standard internacionais 937B, 1194, 1194A ou 1666. A secção de equipamento para o método de introdução da 
carga na plataforma de lançamento (Encapsulation-on-pad) é uma placa circular fabricada numa estrutura metálica em favos de mel 
onde estão montados os sistemas aviónicos do lançador. Se a carenagem é montada no método BS3, a secção de equipamento será 
uma estrutura cilíndrica com uma altura de 0,9 metros apoiada no terceiro estágio (As duas figuras seguintes mostram os diferentes 
tipos de secção de equipamento). O tanque de propolente do terceiro estágio é termicamente isolado com um anteparo comum, tendo 
uma forma convexa superior no meio. O hidrogénio líquido é abastecido na parte superior do tanque e o oxigénio líquido é 
armazenado na parte inferior. 


A carenagem é composta por uma abóbada, secção bicónica, secção cilíndrica e secção cónica invertida. 


E digiria 


Ein brand 


Aulimios 


' Sopro Flama 


E Third SEspe 





VER (for Encapsulanon-on-pad 











Eairmno 


Pry kond 
idapler 


Li Transiiria 
toiapisr 








LN Third Stu 


VER (lor Encapaulatwon-in-HSI) 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 117/ Novembro de 2011 71 


Em Órbita 





O sistema de rastreio e de segurança mede os dados da trajectória e parâmetros de injecção orbital finais. O sistema também fornece 
informação para meios de segurança. A auto-destruição do foguetão lançador seria levada a cabo de forma remota caso ocorresse 
alguma anomalia em voo. O desenho da medição de trajectória e de segurança são integrados em conjunto. 


O sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase de voo não propulsionada leva a cabo o controlo de atitude e 
gestão de propolente em órbita e reorienta o lançador antes da separação da carga. Um motor alimentado por hidrazina em pressão 
trabalha de forma intermitente neste sistema que pode ser accionado repetidamente segundo os comandos recebidos. 


O sistema de utilização dos propolentes criogénicos mede em tempo real o nível de propolentes no interior dos tanques do terceiro 
estágio e ajusta o nível de consumo de oxigénio líquido para tornar os propolentes residuais numa proporção óptima. O ajustamento 
é utilizado para compensar o desvio da performance do motor, estrutura da massa, carga de propolente, etc., para o propósito de se 
obter uma maior capacidade de lançamento. O sistema contém um processador, sensores de nível de propolente e válvulas de 
ajustamento. 


Os seguintes esquemas representam a estrutura dos sistemas de propulsão do primeiro, segundo e terceiro estágios. 
UDIMA PJ std a 1 Thru Clhmntes 


y 25 | 22 


2 “hadizes Mam Valve 
à Electra Squib 
4 Omxtbizea Mam Throtilmeg Dnfice 
5 Coole 
É Fusl Mom Thretthng Cmbtce 
7 Vaponrizei 
Turbine 
0 Salwl Star Cartriudoo 
HO Lima Lrenérabir 
1 Oxidizer Subsvstem Caritatimo Ventun 
2 Pael Suúbsvslem Cava Ventor 
13 Fuel Mam Vulve 
lá Electro Saquih 
15 Subsystem Cut-Dif Vilve 
16 Filter 
7 Fuel Pump 
| Ciear Mox 
[o Crxitizer Pump 
dl Ssvamy Nisa 
ZH Ekutre Squib 
22  kulhrze Sarimg Valve 
23. Swing Hose 
24 Electro Squib 
*3 Fuel Simtina Vilve 








| Chrusi Clambs [Ho Gas Gengrabor 24 Fuel Siamieg, Valve 

2 Vxidizer Main Valve |? Oxidizer Subsysiem Venturi 22 Solid Seort Coriridgs 

3 Electro Squah 13 Furl Subevstem Ventun 23  Oxidizer Pump 

| Oidizer Main Ventun |4 Fuel Mam Valve 23. Iirhaw 

3º Cola 1á  Electrte Sqguib 25 Fuel Pump 

É Fuel dam Veriiim 6  Sibsvstem O ut=çãt Yalyo dó COsidrer CuiaM] Valve 
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Durante a fase de voo do CZ-3B Chang Zheng-3B existem cinco eventos de separação: a separação dos quatro propulsores laterais, a 
separação entre o segundo e o primeiro estágio, a separação entre o segundo e o terceiro estágio, a separação da carenagem e a 
separação entre a carga e o terceiro estágio. 


e Separação dos propulsores — os propulsores laterais 
estão acoplados ao primeiro estágio por três | SAUM Separitia 
piromecanismos localizados na secção frontal e por | 
mecanismos de separação na secção posterior. Quatro 
pequenos foguetões geram forças de separação para o 
exterior após a abertura simultânea dos mecanismos de 
separação. 


e Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a 
separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma | 
separação a quente, isto é o segundo estágio entra em “o a E Parra Jetlisomny 
ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é Ed 
separado com a força dos gases de exaustão após o 
accionamento de 14 parafusos explosivos. 


e Separação entre o segundo e o terceiro estágio — a 
separação entre o segundo e o terceiro estágio é uma 
separação a frio. Os parafusos explosivos são accionados 
em primeiro lugar e depois pequenos retro-foguetões no 
segundo estágio são accionados para gerar a força de 
separação. 


Second Murd Sage Separaimn 


e Separação da carenagem — durante a separação da 
carenagem, os parafusos explosivos que ligam a 
carenagem e o terceiro estágio são accionados em 
primeiro lugar e depois todos os dispositivos pirotécnicos 
que ligam as duas metades da carenagem são accionados, 
com a carenagem a ser separada longitudinalmente. A 
carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


Booster Separatioa 


e Separação entre a carga e o terceiro estágio — a carga 
está fixa com o lançador ao longo de uma banda de 
fixação. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. 





Em Órbita — Vol.11 — N.º 117/ Novembro de 2011 73 


Em Órbita 


O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OX YZ) tem origem no centro de massa instantâneo do veículo, isto é no centro de 
massa integrado da combinação carga / veículo lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., caso seja aplicável. 
O eixo OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O eixo OY é perpendicular ao eixo OX e estão no interior do plano de 
lançamento 180º para lá do azimute de lançamento. Os eixos OX, OY e OZ formam um sistema ortogonal que segue a regra da mão 
direita. 





A atitude de voo do eixo do veículo lançador está 
definida na figura ao lado. O fabricante do 
satélite define o sistema de coordenadas do 
satélite. A relação ou orientação entre o veículo 
lançador e os sistemas do satélite serão 
determinados ao longo da coordenação técnica 
para projectos específicos. 


Missões que podem ser realizadas pelo CZ-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é um 
veículo potente e versátil que é capaz de levar a 
cabo as seguintes missões: 


e  Transportar cargas para órbitas de 
transferência para a órbita geossincrona 
(GTO). Esta será a função primária do 
CZ-3B e o objectivo da sua concepção. 
Após a separação do CZ-3B, o satélite 
rá transferir-se da órbita GTO para a 
órbita geossíncrona GEO). Esta é a 
órbita operacional na qual o período 
orbital do satélite coincide com o 
período de rotação da Terra, 24 horas, e 
o plano orbital comncide com o plano do 
equador (ver figura em baixo); 


e  Injectar cargas numa órbita terrestre 
baixa (LEO) localizada abaixo de uma 
altitude média de 2.000 km; 


e Injectar cargas em órbitas sincronizadas com o Sol (SSO). O plano destas órbitas encontra-se ao longo da direcção de 
rotação do eixo de rotação da Terra ou aponta para a rotação da Terra em torno do Sol. A velocidade angular do satélite é 


igual à velocidade angular média da Terra em torno do Sol. 


e Lançar sondas espaciais para lá do campo gravitacional da Terra. 


ounchém Please 


Infuolini Euini 
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Performance do CZ-3B Chang Zheng-3B 


No total já foram levadas a cabo 16 lançamentos do CZ-3B, tendo uma taxa de sucesso de 93,75% (ou 87,50% se assumirmos que o 
lançamento do Palapa-D foi um lançamento mal sucedido). O primeiro lançamento do CZ-3B teve lugar a 14 de Fevereiro de 1996 
(1901UTC) quando o veículo Y1 tentou colocar em órbita o satélite Intelsat-708. Infelizmente o lançamento levado a cabo desde o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang não foi bem sucedido devido a um problema no sistema de orientação do lançador 
que acabou por se despenhar 22 segundos após abandonar a plataforma de lançamento LC2, matando ou ferindo 59 pessoas. A 
seguinte tabela mostra os lançamentos levados a cabo pelo CZ-3B: 


Lançamento Veículo lançador Data de Lançamento Hora (UTC) Satélites 
pe NigComsat-1 
2007-018 Y9* 13-Mai-07 16:01:02,937 (31395 2007-0184) 
ZX-6B ZhongXing-6B 'ChinaSat-6B' 
(31800 2007-0314) 
ZX-9 ZhongXing-9 'ChinaSat-9' 
(33051 2008-0284) 

Simon Bolivar 'VENESAT-1' 
(33414 2008-0554) 
Palapa-D 
(35812 2009-0464) 

ZX-6A ZhongXing-6A “ChinaSat-6º' 
(37150 2010-0424) 

ZX-10 ZhongXing-10 *ChinaSat-10º 
(37677 2011-0264) 
PakSat-1R 
(37779 2011-0424) 

ZX-1A ZhongXing-1A *ChinaSat-1A' 
(37804 2011-0474) 
Eutelsat-W3C 
(37836 2011-0574) 


2007-031 Y10 5-Jul-07 12:08:03,807 
2008-028 Yi 9-Jun-08 12:15:04,393 
2008-055 Y12* 29-Out-08 16:53:43,093 
2009-046 Y8 31-Ago-09 9:28:00 

2010-042 4-Set-10 16:14:04,227 
2011-026 20-Jun-l1 16:13:04,358 
2011-042 11-Ago-11 16:15:04,434 
2011-047 18-Set-11 16:33:03,621 


2011-057 7-Out-11 08:21:04,348 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. Os lançamentos 
executados pela versão CZ-3B/E estão assinalados por *. Todos os lançamentos são levados a cabo desde o Centro de 
Lançamentos de Satélites de X1chang. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Mais recentemente uma versão melhorada do CZ-3B tem estado em desenvolvimento para aumentar a sua capacidade de carga GTO 
para os 5.500 kg. O CZ-3B/E tem basicamente a mesma configuração do CZ-3B exceptuando um estágio central mais alargado. O 
primeiro voo do CZ-3B/E teve lugar a 13 de Maio de 2007. 


a 
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Descrição da missão do CZ-3B' Ê 


O CZ-3B é principalmente utilizado para missões para a órbita GTO, sendo a GTO standard recomendada ao utilizador do veículo. 
O €Z-3B coloca a carga numa GTO standard com os seguintes parâmetros a partir de Xichang: altitude do perigeu — 200 km; 
altitude do apogeu — 35.954 km, inclinação 28,5º; argumento do perigeu — 178º (estes parâmetros representam a órbita instantânea a 
quando da separação do satélite do terceiro estágio; A altitude do perigeu é equivalente a uma altitude real de 35.786 km na 
passagem do primeiro perigeu devido a perturbações causadas pela forma oblatada da Terra). Os quadros seguintes mostram a 
sequência de voo típica do CZ-3B Chang Zheng-3B. 


0,000 
Separação entre 2º / 3º estágio; Primeira ignição 3º estágio 
Final da primeira queima 3º estágio 
Início da fase não propulsiva 619,177 
Fim da fase não propulsiva / Segunda ignição 3º estágio 
Final da segunda queima 3º estágio / Início do ajustamento de velocidade 
Fim do ajustamento de velocidade 
Separação da carga 


Sequência de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: Rui C. Barbosa. 
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2 A discussão da performance do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é baseada na assumpção de que o veículo é lançado desde o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang tendo em conta as limitações relevantes no que diz respeito à segurança e 
requerimentos de rastreio a partir do solo; tem-se em conta que o azimute de lançamento é de 97,5º; a massa do adaptador de carga e 
do sistema de separação não estão incluídas na massa da carga; o terceiro estágio do CZ-3B transporta a quantidade suficiente de 
propolente para atingir a órbita pretendida com uma probabilidade superior a 99,73%; por altura da separação da carenagem de 
protecção o fluxo aerodinâmico é inferior a 1.135 W/m”; e os valores das altitudes orbitais são determinados em relação a uma Terra 
esférica com um raio de 6.378 km. 
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Velocidade | Altitude | Distância | Inclinação o peoIeçao 

; ape Latitude | Longitude 

Evento relativa Balística Satélite Satélite 
(m/s) () o 


O 
0,000 1,825 | 0,000 | 90,000 | 28,246 | 102,027 


Pe qua dos 2242,964 | 53,944 | 68,716 | 24804 | 28,161 | 102,720 
propulsores 


55360 | 107 [24509 | 28157 
70.955 | 108.172 [ 21,711 | 28110 
72.466 | 111,953 | 21,480 | 28.105 
[31,512 [ 307.187 | 12,479 | 17,829 


Ra quem domo 5148,022 | 190,261 | 744771 | 4,334 27,090 | 109,464 
principal 2º estágio 
FR quem dos moon | qauaia: | 195145 | TOS 27,043 | 109,711 
vernier 2º estágio 


Separação entre 2º / 3º 
estágio; Primeira ignição 3º 5164,493 | 192,509 | 774,756 27,034 109,760 
estágio 


E primeira queima 3º | 7358010 | 204,340 | 2466,220 22.800 | 125.868 


Início da fase não propulsiva | 7362,919 | 204,322 | 3491,177 22,124 126,096 
Segunda ignição 3º estágio 7373,724 | 200,109 | 7061,323 4,363 164,098 


4,096 
4,047 


-0,003 


0,006 
-0,033 


3,025 


LU | sopro | rop ia | im 2,348 | 175,503 
estagio 

a 9791,531 | 231,622 | 8719,973 3,195 | 176,979 
velocidade terminal 


Separação da carga 9724,207 | 304,579 -6,514 182,839 


Parâmetros característicos da trajectória de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: 
Rui C. Barbosa. 
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As carenagens do CZ-3B 


A carga está protegida por uma carenagem que a 1sola de várias interferências da atmosfera, que inclui correntes de ar de alta 
velocidade, cargas aerodinâmicas, aquecimento aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o lançador ascende através da 
atmosfera. A carenagem proporciona assim à carga um bom meio ambiente. 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela carenagem. A temperatura no interior da carenagem é controlada dentro 
dos limites estabelecidos. Os ruídos acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do lançador são reduzidos para níveis 
permitidos para a respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão lançador voa fora da atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é 
determinada pelo requisito de que o fluxo de calor aerodinâmico na separação da carenagem seja inferior a 1.135 W/m”. 


Vinte e dois tipos de testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-3B, incluindo testes em túneis de voo, 
testes térmicos, testes acústicos, testes de separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. 


O CZ-3B Chang Zheng-3B proporciona quatro tipos distintos de carenagens: 4000F, 4000Z, 4200F e 4200Z, conforme referidas no 


Diâmetro de 4.000 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento. 


seguinte quadro: 


Diâmetro de 4.000 mm; a carenagem é montada em BS3. 
Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento. 


Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada em BS3. 





A carenagem 4000F tem uma altura de 9,561 metros e suporta as interfaces de carga 937B, 1194, 1194A e 1666. A carenagem 
4000Z, tem uma altura de 8,98 metros e suporta as interfaces de carga 1194A e 1666. A carenagem 4200F tem uma altura de 9.777 
metros e suporta as interfaces de carga 1194A e 1666, tal como a carenagem 4200F que tem uma altura de 9,381 metros. 


























As carenagens utilizadas no foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B: à esquerda as carenagens 4000F e 4000Z e à direita as 
carenagens 4200F e 42007. 
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O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da configuração da carga a transportar. O volume 
estático é determinado pela consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto carenagem / carga por 
uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode- 
se permitir que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático máximo (D3650 ou P3850) da secção cilíndrica da 
carenagem. 


As estruturas das carenagens referidas são muito similares. Consistem 
Dome numa abóbada, secção bicónica, secção cilíndrica e uma secção cónica 
invertida. 








Bicomie Sechon A abóbada é um corpo semi-esférico com um raio de 1 metros, uma 

altura de 0,661 metros e um diâmetro de base de 1,890 metros. Consiste 

Anronditionma A numa concha abobadada, um anel de base, um anel em encapsulamento 
a ti | e reforços. 


— (ylindmçal Secton 


Encapsulation Rimg 
Exhausi 


Dome Shell 
vents 


Reverse Cone Section 





E) Ê qu 

|| Base Ring (e 
| é 
| = 


A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro com 
uma espessura de 8 mm. O anel de base, anel de 
encapsulamento e reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o 
exterior da linha de divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e 
interior impedem a corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 





A parte superior da secção bicônica é um cone de 25º com uma altura de 1,400 metros e a parte inferior é um cone de 15º com uma 
altura de 1,500 metros. A parte superior e a parte inferior estão interligadas. O diâmetro do anel superior é de 1,890 metros e o 
diâmetro do anel inferior é de 4,000 metros. 


A estrutura da secção cilíndrica é idêntica à da secção bicónica, isto é tem uma constituição em favos de mel de alumínio. Existem 

. . . nd “1/7 E r [nd r 2 
duas entradas de ar condicionado na parte superior da secção cilíndrica e 10 saídas de exaustão com uma área total de 191 cm” na 
parte inferior. 


A secção cónica invertida é uma estrutura reforçada monocoque. E composta por um anel superior, um anel intermédio, reforços 
inferiores longitudinais e cobertura com tratamento químico. Para as carenagens 4000F e 4200F, estão disponíveis portas de acesso 
nesta secção. Para as carenagens 4000Z e 4200Z não existem portas de acesso. 


A superficie exterior da carenagem, especialmente a superficie da abóbada e da secção bicônica, sofre um aquecimento devido à 
corrente de ar a alta velocidade durante o lançamento. Deste modo, são adoptadas medidas que evitam o aquecimento para garantir 
que a temperatura na superficie interior seja inferior a 80ºC. 


A superficie exterior da secção bicónica e da secção cilíndrica são cobertas por um painel de cortiça especial. O pamel na secção 
bicónica tem uma espessura de 1,2 mm e na secção cilíndrica tem uma espessura de 1,0 mm. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura laterais, mecanismo de abertura 
longitudinal e mecanismo de separação. Para as carenagens 4000F e 4200F o anel na base da carenagem está ligado com a secção 
curta dianteira do tanque criogénico do terceiro estágio por doze parafusos explosivos não contaminantes. Para as carenagens 4000Z 
e 4200Z a base do anel na carenagem está ligado com o topo da secção de equipamento por parafusos explosivos não contaminantes. 
A fiabilidade de um parafuso explosivo é de 0,9999. 


O plane de separação longitudinal da carenagem é o quadrante TI-IV (X0Z). O mecanismo de abertura longitudinal consiste em 
parafusos entalhados, mangueiras, mangueiras com cordas explosivas e detonadores, suportes dos detonadores e dois parafusos 
explosivos. Duas mangueiras de aço percorrem a linha de separação da carenagem. Dois detonadores não sensíveis estão fixados a 
cada extremidade das cordas explosivas. A quando da separação, os dois parafusos não contaminantes são detonados e cortados. Os 
detonadores fazem as cordas explosivas entrar em ignição, gerando-se gás a alta pressão o que leva à expansão das mangueiras de 
aço e à quebra dos parafusos entalhados. Nesta sequência, a carenagem separa-se em duas metades. O gás gerado fica selado nas 
mangueiras de aço, não havendo assim contaminação da carga. 


Uma das duas cordas explosivas pode ser detonada apenas se um dos quatro detonadores é accionado. Se uma das cordas explosivas 


é accionada, todos os parafusos entalhados podem ser quebrados, isto é a carenagem pode separar-se. Assim, a fiabilidade da 
separação longitudinal é muito elevada. 
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Em cima: Mecanismo de separação da carenagem. 
Em baixo: Distribuição dos parafusos explosivos de separação 
lateral. 
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O mecanismo de separação da carenagem é composto por 
dobradiças e molas. Cada metade da carenagem é 
suportada por duas dobradiças que se localizam no 
quadrante I e III. Existem seis molas de separação 
colocadas em cada metade da carenagem; o máximo de 
força exercida por cada mola é de 37,8 kN. Após a 
abertura da carenagem, cada metade roda em torno de uma 
dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da 
carenagem é superior a 18º/s, a carenagem é ejectada. O 
processo cinemático é exemplificado na figura em baixo. 


Fanng 


OO Track of the Fairy 


2rd Stage 


Podem ser incorporadas na secção bicónica da carenagem 
e na secção cilíndrica janelas transparentes às 
radiofrequências RF para fornecer ao satélite a capacidade 
de transmissão através da carenagem de acordo com as 
necessidades do utilizador. As janelas transparentes RF 
são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de 
transparência é indicada na tabela em baixo. 


equencia (GHz) 
E o RE oO 


e e e mm 
13 





Podem ser proporcionadas portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a colocação da 
carenagem. Algumas áreas da carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de radiofrequência RF. 
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O Complexo de Lançamento 


O complexo de lançamento LC2 para o foguetão Chang Zheng-3B no Centro de Lançamento de Satélites em Xichang, inclui a 
plataforma de lançamento, torre de serviço, torre umbilical, centro de controlo de lançamento, sistemas de abastecimento, sistemas 
de fornecimento de gás, sistemas de fornecimento de energia, torres de protecção contra relâmpagos, etc. Um desenho esquemático 
do complexo de lançamento em Xichang é apresentado na figura seguinte. 
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A torre de serviço é composta pela torre do guindaste, equipamento movível, plataformas, elevadores, sistema de distribuição e 
fornecimento de energia, condutas de abastecimento para armazenamento do propolente, detectores de incêndio e extintores. 


Esta torre tem uma altura de 90,60 metros. No topo da torre existem dois guindastes. A altura de levantamento efectiva é de 85 
metros. A capacidade de carga é de 20.000 kg (guincho principal) e 10.000 kg (guincho suplente). Existem dois elevadores (com 
uma capacidade de 2.000 kg) para a elevação de pessoal e equipamentos. A torre tem plataformas para operações de verificação e 
operações de teste do foguetão lançador e da sua carga. 


A parte superior da torre é uma área limpa com ambiente controlado. O nível de limpeza é de Classe 100.000 e as temperaturas na 
área de operação do satélite encontram-se entre os 15 (Ce os 25 ºC. A acoplagem entre a carga e o veículo lançador, teste do satélite, 
encapsulamento da carenagem e outras actividades são levadas a cabo nesta área. Um guindaste superior telescópico está equipado 
para levar a cabo estas operações. Este guindaste pode rodar num ângulo de 180º e a sua capacidade é de 8.000 kg. 


Na torre de serviço, a Sala 812 é exclusivamente preparada para a carga. No seu interior é fornecida uma corrente eléctrica de 60Hz 
UPS (Fase 120V, SkW). A resistência é menos de 10. A área desta sala é de 8 m”. 


Para além de um sistema de hidratação, a torre de serviço está também equipada com pó extintor e extintores 1211. 


A torre umbilical serve para fornecer ligações eléctricas, condutas de gás, condutas líquidas, bem como as ligações para o satélite e 
para o foguetão lançador. A torre tem um sistema de braço amovível, plataformas e condutas de abastecimento criogénico. O 
abastecimento do lançador é levado a cabo através das condutas criogénicas. A torre umbilical também está equipada com sistemas 
de ar condicionado para a carga e carenagem, um sistema RF, sistemas de comunicações, plataformas rotativas, sistemas de extinção 
de incêndios, etc. Os cabos de fornecimento de energia são conectados ao satélite e ao lançador através desta torre umbilical. As 
condutas do ar condicionado são ligadas à carenagem também através desta torre para fornecer ar limpo. A limpeza do ar 
condicionado é de Classe 100.000 e a temperatura encontra-se entre os 15ºC e os 25ºC, com uma humidade entre 35% e 55%. 


A Sala 722 da torre umbilical é exclusivamente preparada para a carga. A sua área é de 8m” e no seu interior é fornecida uma 
corrente eléctrica de 60Hz/50Hz UPS (Fase 120V/220V/15A). A resistência é menos de 10. 


Na página seguinte encontra-se um esquema do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de satélites de Xichang. 
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Centro de Controlo de Lançamento 


O Centro de Controlo de Lançamento (CCL) é uma estrutura em fortim capaz de resistir a uma explosão violenta. As operações 
levadas a cabo na torre (tais como testes antes do lançamento, abastecimento, operações de lançamento) do foguetão lançador são 
controladas desde o CCL. O controlo de lançamento do satélite também pode ser levado a cabo no CCL. A sua área de construção é 
de 1.000 m”. 


O CCL inclui as salas de teste do veículo lançador, salas de teste dos satélites, sala de controlo de abastecimento, sala de controlo de 
lançamento, sala de informação para o director de missão, sistema de ar condicionado, passagens de evacuação, etc. Todo o CCL 
recebe ar condicionado. 


Existem duas salas para o teste dos satélites e cada uma tem uma área de 48,6 m”. a temperatura no interior das salas é de 20ºC com 
variação máxima e mínima de 5ºC. A humidade relativa é de 75%. Em cada sala existem painéis de distribuição de energia 
380V/220V, 50Hz e 120V/220V, 60Hz. A resistência é menos de 10. O satélite é conectado com o equipamento de controlo no 
interior da sala de teste através de cabos umbilicais. 


Estão disponíveis no interior das salas sistemas de telefone e de monitorização, bem como na torre e nos restantes locais. 
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Centro de Controlo e Comando da Missão 


O Centro de Controlo e Comando da Missão (CCCM) está localizado a 7 km do local de lançamento. Todo o edifício inclui duas 
partes: uma é a zona de comando e controlo e a outra é a zona de computação. A zona de comando e controlo consiste em duas 
áreas: a área de comando e a área de segurança. Em torno da primeira zona encontram-se salas de operação e escritórios. Existem 
uma sala de visitas no segundo andar e os visitantes podem observar o lançamento em ecrãs de televisão. Existem sistemas de 
televisão por cabo parta os visitantes. 


O CCCM tem como funções comandar todas as operações das estações de rastreio e monitorizar a performance e estado do 
equipamento, levar a cabo o controlo de segurança após o lançamento, obter informações sobre os parâmetros de localização do 
lançador a partir de estações e processar estes dados 
em tempo real, fornecer a aquisição e obter dados 
para as estações de rastreio e para o Centro de 
Controlo de Satélites em Xi'an, fomecer 
informações à equipa de controlo e levar a cabo o 
processamento de dados após a missão. 


O CCCM possui um sistema de computadores a 
funcionar em tempo real; um sistema de comando e 
controlo; levar a cabo a monitorização e 
fornecimento de controlo, computadores sistemas 
de conversão D/A e A/D, sistemas de televisão, 
sistemas de gravação de dados e sistemas de 
telecomando; sistemas de comunicação, sistemas de 
temporização e transmissão de dados, e 
equipamento de impressão e revelação de filme. 


Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 


O Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 
(CCTD) do Centro de Lançamento de Satélites de 

= Xichang e o CCTD do Centro de Controlo de 
Satélites de X1'an, formam uma rede de Controlo, Telemetria e Detecção para cada missão. O CCTD do Centro de Lançamento de 
Satélites de Xichang consiste na estação de rastreio de Xichang, na estação de rastreio de Yibin e na estação de rastreio de Guiyang. 
O CCTD do Centro de Controlo de Satélites de X1"an consiste na estação de rastreio de Weinan, na estação de rastreio de Xiamen e 
nos navios de instrumentação. 





O Centro de rastreio de Xichang inclui equipamentos ópticos, radar, telemetria e telecomando. É responsável pela medição e 
processamento dos dados de voo do foguetão lançador e também pelo controlo da zona de segurança. Os dados recebidos e gravados 
pelo sistema do CCTD são utilizados para o processamento e análise após a missão. 


As principais funções do CCTD são o registo dos dados iniciais de voo em tempo real, medição da trajectória do veículo lançador; 
recepção, gravação, transmissão e processamento dos dados e telemetria do foguetão lançador e do satélite; tomar decisões relativas 
à segurança; e computar o estado de separação entre o satélite e o lançador e respectivos parâmetros de injecção. 


Após o lançamento o foguetão é imediatamente seguido pelo equipamento óptico, de telemetria e por radares em torno do local de 
lançamento. Os dados recebidos são enviado para CCCM. Estes dados serão inicialmente processados e enviados para as estações 
respectivas. Os computadores das estações recebem estes dados e levam a cabo a conversão de coordenadas, utilizando esses dados 
como dados para orientar o sistema do CCTD para obter e seguir o alvo. 


Após a detecção do alvo, os dados medidos são enviados para os computadores na estação e para o CCCM para serem processados. 
Estes dados processados são utilizados para o controlo da segurança do voo. Os resultados das computações são enviados para o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang e para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an em tempo real através de linhas de 
transmissão de dados. 


Em caso de falha durante as fases de voo do primeiro ou segundo estágio, o oficial de segurança tomará uma decisão tendo por base 
os critérios de segurança. 


A injecção orbital da carga é detectada pelos navios de rastreio e enviada para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an. Os 
resultados são enviados para o CCCM de Xichang para processamento e monitorização. 
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Lançamento do Eutelsat-W3C 


Em Fevereiro de 2009 a Eutelsat havia seleccionado o foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B para colocar em órbita o satélite Eutelsat- 
W3B. Porém, a 18 de Fevereiro de 2010 a Thales Alenia Space anunciava que o W3B seria lançado pelo foguetão europeu Ariane- 
SECA? devido a problemas surgidos com o atraso na entrega de componentes que não estavam abrangidos pelas regulamentações 
ITAR. Na mesma data era anunciado que o satélite Eutelsat-W3C seria lançado por um veículo chinês. 


O lançamento do Eutelsat-W3C estava 
originalmente previsto para ter lugar a 28 
de Setembro de 2011, sendo no entanto 
adiado para o mês de Outubro de 2011 
devido ao acidente registado a 18 de 
Agosto com o foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2C (Y26) lançado desde o Centro 
de Lançamento de Satélites de Jiuquan e 
que resultou na perda do satélite SJ-11 
ShiJian 11-04. O adiamento foi decidido 
devido ao facto de existirem elementos em 
comum entre os dois lançadores, havendo 
assim a necessidade de se proceder a uma 
inspecção mais detalhada do veículo. 


Determinadas as causas do acidente de 18 
de Agosto, e após o lançamento do satélite 
de comunicações militar chinês ZX-1A 
ZhongXing-lA a 18 de Setembro pelo 
foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B (Y16), 
o lançamento do satélite Eutelsat-W3C era 
agendado para o dia 7 de Outubro. 


Os preparativos e a contagem decrescente 
para o lançamento decorreram sem 
problemas. A T-7h 30m (0651UTC do dia 
7 de Outubro) iniciava-se o abastecimento 
de oxigénio líquido (LOX) ao terceiro 
estágio do foguetão lançador, seguindo-se 
o abastecimento de hidrogénio líquido ao 
mesmo estágio a T-6h (0221UTC). O 
sistema de controlo do veículo era 
activado a T-lh 20m (0701UTC), ao 
mesmo tempo que se realizava uma 
verificação funcional. A T-1h (0721UTC) 
era activado o sistema de telemetria e 
realizados testes funcionais dos três 
estágios. 


O fluxo de ar condicionado para o interior 
da carenagem era interrompido a T-40m 
(074]UTC), seguindo-se a introdução do 
perfil de voo no computador do lançador. 
O procedimento de pré-arrefecimento do motor do terceiro estágio iniciava-se a T-22m (0759UTC) seguindo-se a T-I3m 
(O808UTC) o abastecimento final dos propolentes do terceiro estágio. Entre T-15m e T-13m o sistema umbilical com o satélite era 
desligado e a T-3m (0818UTC) o sistema de telemetria e de detecção começava a utilizar o fornecimento interno de energia. As 
condutas de propolente são removidas do terceiro estágio, seguindo-se a separação dos sistemas umbilicais do sistema de controlo e 
o afastamento dos braços de suporte da torre umbilical. A T-30s (0820:34UTC) eram activados os sistemas de telemetria e de 
seguimento. 





9 O satélite Eutelsat-W3B (37206 2010-0564) seria lançado juntamente com o satélite BSAT-3b (37207 2010-056N) pelo foguetão 
Ariane-SECA (V197/L555) às 2151UTC do dia 28 de Outubro de 2010 desde o Complexo de Lançamento ELA3 do CSG Kourou, 
Guiana Francesa. Infelizmente, e pouco depois do lançamento, o satélite sofreria uma série fuga de propolente e seria declarado 
irremediavelmente perdido. 
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Made 


A ignição dos quatro propulsores laterais de propolente líquido e do motor YF-25 do primeiro estágio tem lugar a T=Os 
(0821:04,348UTC). Após abandonar a torre de lançamento, o foguetão executa uma manobra para se colocar no azimute de voo 
correcto a T+1Is (0821:15UTC) quando o lançador já se encontrava a uma altitude de 2 km. A separação dos quatro propulsores 
ocorre a Im 2ls (0822:25UTC; 56,7 km), seguindo-se a separação entre o primeiro e o segundo estágio a T+2m 39,4s 
(0823:43UTC; 72,6 km). A separação da carenagem de protecção ocorre a T+3m 55,5s (0824:59UTC; 125,7 km). 
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Chinanews.com 
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A primeira ignição do motor YF-24E do terceiro estágio ocorre logo após a separação entre este e o segundo estágio a T+5m 44,2s 
(0826:48UTC; 169,2 km) no final da queima do motor YF-21C do segundo estágio. Esta primeira ignição 1rá terminar a T+10m 
20,4s (0831:24UTC; 177,6 km). 


O conjunto (terceiro estágio mais o satélite) encontra-se agora numa órbita preliminar e numa fase não propulsiva do lançamento. 
Esta fase terminará a T+2 Im 3,9s (0842:08UTC; 183,2 km) com o início da segunda ignição do terceiro estágio com o objectivo de 
colocar o satélite numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. A segunda ignição termina a T+24m 2,8s (0845:07UTC; 
219,7 km), ocorrendo logo de seguida uma manobra de ajustamento de velocidade. 


A separação do satélite Eutelsat-W3C teve lugar a T+25m 42,8s (0846:47UTC; 304,2 km) com o satélite a ser colocado numa órbita 
com um apogeu a 35.746,2 km de altitude, perigeu a 200 km de altitude e inclinação orbital de 26,1º. O satélite utilizaria 
posteriormente os seus próprios meios de propulsão para elevar o seu perigeu, diminuir a inclinação orbital e atingir a órbita 
geossincrona. 
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PSLV lança Megha-Tropiques 


Produto de uma cooperação entre a agência espacial indiana ISRO (Indian Space Research Organization) e a agência espacial 
francesa CNES (Centre National dEstudes Spaciales), o satélite Megha-Tropiques foi colocado em órbita a 12 de Outubro de 2011 
a partir do Centro Espacial Satish Dawan, na Ilha de Sriharikota. O lançamento foi levado a cabo pelo foguetão PSLV na sua versão 
CA (Core Alone) e mais uma vez demonstrou a robustez e versatilidade da sua performance. A bordo seguiam outros três satélites de 
diferentes nacionalidades. 


O Megha-Tropiques e os seus 
companheiros de voo 


O satélite Megha-Tropiques (Megha 
significa “nuvem” em sânscrito) tem 
como objectivo o estudo do ciclo da 
água e das trocas de energias nos 
trópicos. O principal objectivo da 
missão é o de compreender o ciclo de 
vida dos sistemas convectivos que 
influenciam o clima e o tempo 
tropical, e o seu papel na energia e 
humidade da atmosfera nas regiões 
tropicais. O acordo para o 
desenvolvimento, construção e 
lançamento do satélite foi assinado a 
12 de Novembro de 2004 entre as 
duas agências espaciais ficando 
estipulado que o ISRO iria construir 
o satélite que é baseado no modelo 
dos satélites IRS (Indian Remote 
Sensing). O lançamento estava 
inicialmente previsto para ter lugar 
em 2008 ou 2009. 


No lançamento, o Megha-Tropiques 
tinha uma massa de 1.000 kg e 
transporta a bordo quatro 
instrumentos: o MADRAS (Scanning 
Microwave Imager for Detection of 
Rain and Atmospheric Structures), 
desenvolvido em conjunto pelo CNES e selo ISRO; o SAPHIR (Sounder for Probing Vertical Profiles of Humidity), desenvolvido 
pelo CNES; o ScaRaB (Scanner for Radiation Budget), desenvolvido pelo CNES; e o ROSA (Radio Occultation Sensor for Vertical 
Profiling of Temperature and Humidity), desenvolvido em Itália. 








GAPHIR ScoRaB 


O instrumento MADRAS utiliza um radiômetro de formato cónico que ao rodar 25 vezes por minuto irá observar a superficie 
terrestre, fornecendo nove canais para imagens em cinco comprimentos de onda e com polarização vertical ou horizontal em todas as 
frequências exceptuando no canal M2. O canal M1 utilizam uma frequência de 18,7 GHz para estudar a precipitação sobre os 
oceanos. O canal M2 tem uma frequência de 23,8 GHz, somente com polarização vertical, e será utilizado para o estudo do vapor de 
água. O canal M3 tem uma frequência de 36,5 GHz e será utilizado para estudar a precipitação sobre os mares e a água nas nuvens. 
O canal M4 tem uma frequência de 89 GHz e irá monitorizar a convecção nas áreas de chuva, enquanto que o canal MS irá utilizar a 
frequência de 157 GHz para procurar gelo nas nuvens. Os canais MI a M3 têm uma frequência espacial de 40 km, enquanto que o 
canal M4 tem uma resolução de 10 km e o canal M5 tem uma resolução de 6 km. 


O SAPHIR tem como objectivo o estudo da humidade na atmosfera. Consiste num dispositivo de sondagem que 1rá sondar e traçar o 
perfil do vapor de água na troposfera em seis frequências perto dos 183 GHz. 
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O ScaRab 1rá utilizar um radiômetro de sondagem para estudar o fluxo de radiação na atmosfera superior enquanto que o 
instrumento ROSA será utilizado para realizar perfis de temperatura e de humidade da atmosfera terrestre. 


O controlo térmico do satélite utiliza um sistema passivo derivado do sistema utilizado nos satélites IRS. Para o fornecimento de 
energia o Megha-Tropiques está equipado com painéis solares que fornecerão 1.325 W no final da sua vida útil. A energia é 
armazenada em duas baterias de níquel-cádmio. Para as comunicações e transmissão de telemetria o satélite utiliza uma antena de 
comunicações em banda S. O Megha-Tropiques é estabilizado nos seus três eixos espaciais com quatro sistemas de reacção, 
giroscópios e sensores estelares. A sua atitude é mantida com a utilização de um motor de hidrazina. A informação é gravada num 
dispositivo de gravação de estado sólido com uma capacidade de 166. 


Para além do Megha-Tropiques, seguiam a bordo do PSLV-C18 os satélites VesselSat-1, Jugnu e 
SRMSat-1. O VesselSat-1 é o primeiro de três satélites construídos e operados pela LuxSpace, do 
Luxemburgo. Tendo uma massa de 28,7 kg no lançamento, o satélite está equipado com dois 
sistemas receptores AIS (Automatic Identification System). Baseado em tecnologias desenvolvidas 
para o conjunto experimental Rubin-1.9 transportado a bordo de um lançamento do PSLV em 2009, 
o VesselSat-1 será utilizado para a retransmissão de dados de identificação e de rastreio a partir de 
navios no mar. O sistema AlIS é utilizado para a localização, identificação e rastreamento de navios 
para evitar colisões, controlo de tráfego e coordenação ao nível de navegação, busca e salvamento. 
Apesar dos navios serem capazes de detectar outras embarcações, os repetidores AIS têm um alcance 
limitado de forma directa. Assim, utilizando satélites para retransmitir os sinais torna os dados AIS 
disponíveis para utilizadores que não estão na imediata vizinhança do navio que o está a transmitir. 





O Vesselsat-1 deverá ser alugado à Orbcomm para preencher a falha causada pela avaria dos seus cinco satélite QuickLaunch que 
foram colocados em órbita por um foguetão 11K65M Kosmos-3M em 2008”. Apesar do lançamento ter sido bem sucedido, todos os 
satélites sofreram avarias nos seus sistemas de estabilização durante os testes em órbita. 


Com uma massa no lançamento de 10,9 kg, o satélite SRMSat (Sri Ramaswamy Memorial Sat) foi 
construído e será operado pela Universidade Sri Ramaswamy. Tem como função a monitorização 
dos gases de estufa na atmosfera terrestre e o desenvolvimento das tecnologias que serão utilizadas 
em futuros satélites que serão operados pela universidade. O satélite irá utilizar um espectrômetro de 
infravermelhos para recolher dados sobre a 
concentração de vapor de água e dióxido de 
carbono em regiões específicas da atmosfera ao 
estudar o seu espectro de absorção. O modelo do 
satélite desenvolvido para a missão será utilizado 
como base de futuros satélites. 





O satélite Jugnu, é um satélite Cubesat de três unidades construído e operado pelo 
Instituto Indiano de Tecnologia em Kanpur. Será utilizado para o desenvolvimento 
de tecnologia e para a obtenção de imagens em infravermelhos. O seu principal 
instrumento, o MIS (Micro Imaging System) irá produzir imagens da vegetação no 
infravermelho próximo para permitir o estudo da utilização dos solos. 
Adicionalmente, irá testar uma unidade de medição inercial microelectromecânica. 
O Jugnu tinha uma massa de 3,0 kg no lançamento 


Polar Satellite Launch Vehicle 


O foguetão PSLV foi desenhado e desenvolvido pelo ISRO para colocar em órbita polar sincronizada com o Sol, satélites com um 
peso máximo de 1.000 kg da classe IRS. Segundo dados fornecidos pelo ISRO, desde o seu primeiro voo em Outubro de 1994 a 
capacidade do PSLV foi aumentada de 850 kg para os actuais 1.400 kg para uma órbita sincronizada com o Sol a 820 km de altitude. 
O lançador demonstrou também uma capacidade múltipla no lançamento de diferentes satélites. 





O PSLV foi desenvolvido no Centro Espacial Vikram Sarabhai, Thiruvananthapuram. O sistema de inércia foi desenvolvido pela 
unidade TISU (ISRO Inertial Systems Unit), localizado também em Thiruvananthapuram. O Centro de Sistemas de Propulsão 
Líquida desenvolveu os estágios de propulsão líquida bem como os sistemas de controlo de reacção. O Centro Espacial Satish 
Dawan, SHAR, processa os motores de combustível sólido e leva a cabo as operações do lançamento. 


A melhoria das capacidades do PSLV foi conseguida através de vários meios: aumento da capacidade de carga de propolente no 
primeiro, segundo e quarto; melhoria na performance do motor do terceiro estágio ao se optimizar o motor e a carga de combustível; 
e introdução de um adaptador de carga de material compósito carbónico. A sequência de ignição dos propulsores laterais foi também 


O lançamento dos cinco satélites Orbcomm QuickLaunch (33061 2008-031B; 33062 2008-031C; 33063 2008-031D; 33064 2008- 
031E; 33065 2008-031F) teve lugar às 0636:45,81 IUTC do dia 19 de Junho de 2008 e foi levado a cabo pelo foguetão 11K65M-KL 
Kosmos-3M (53781708) a partir do Complexo de Lançamento LC107 do Cosmódromo GT'sP-4 Kapustin Yar. 
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alterada. Anteriormente dois dos propulsores entravam em ignição na plataforma de lançamento e os restantes quatro entravam em 
ignição com o veículo á em voo. Esta sequência foi alterada, entrando em ignição no solo quatro propulsores e os restantes dois 
entram em ignição com o veículo já em voo. 


O PSLV tem uma altura de 44,4 
metros, um diâmetro base de 2,8 
metros e um peso de 294.000 kg. 
O PSLV é um lançador a quatro 
estágios, sendo o segundo e o 
quarto estágios a combustível 
líqudo e os restantes a 
combustível sólido. O PSLV é 
capaz de colocar 3.700 kg numa 
órbita terrestre baixa a 200 km de 
altitude com uma inclinação de 
49,5º em relação ao equador 
terrestre ou então 800 kg numa 
órbita de transferência para a 
órbita geossincrona. 


O primeiro estágio PS-1 é um dos 
maiores estágios a combustível 
sólido actualmente existente, 
transportando 138.000 kg de 
HTPB (Hydroxyl Terminated Poly 
Butadiene). Tem um peso bruto de 
210.000 kg (138.000 kg referentes 
ao corpo central juntamente com 
72.000 kg referentes a seis 
propulsores lateras PSOM-XL 
com uma massa de 12.000 kg 
cada um) e desenvolve uma força 
de 495.590 kgf no lançamento, 
tendo um les de 269 s (Tes-nm de 
237 s) e um Tq de 98 s (os 
propulsores laterais de 
combustível sólido tem um Tq de 
49 s). O seu comprimento total é 
de 20,3 metros e o seu diâmetro é 
de 2,8 metros, com os propulsores 
laterais a terem um diâmetro de 
1,0 metros e um comprimento de 
12,4 metros. Em torno do 
primeiro estágio estão colocados 
seis propulsores de combustível 
sólido. Destes seis propulsores, 
quatro entram em ignição no 
momento T=0, aumentando a 
força inicial do primeiro estágio. 





O segundo estágio PS-2 emprega o motor Vikas, desenvolvido pela Índia, e transporta 40.000 kg de UDMH e N,04. Tem um 
comprimento de 11,9 metros, um diâmetro de 2,8 metros e é capaz de desenvolver 73.931 kgf no lançamento, tendo um Tes de 293 s 
e um Tg de 147 s. Este segundo estágio tem um peso bruto de 45.800 kg e um peso de 5.300 kg sem combustível. 


O terceiro estágio PS-3 utiliza combustível sólido. Tem um comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 2,0 metros, sendo capaz de 
desenvolver 33.519 kgf no lançamento, tendo um Tes de 294 s e um Tq de 109 s. Tem um peso bruto de 8.400 kg, pesando 1.100 kg 
sem combustível. O compartimento do motor é fabricado à base de fibra de poliaramida. 


O quarto estágio PS-4 utiliza dois motores de combustível líquido que consomem MMH (Mono Metil Hidrazina) e MON (Mixed 
Oxides of Nitrogen). Tem um comprimento de 2,9 metros e um diâmetro de 2,8 metros, atingindo uma envergadura de 2,0 metros e 
sendo capaz de desenvolver 1.428 kgf no lançamento (les de 308 s; Tg de 515 s). Tem um peso bruto de 2.920 kg, pesando 920 kg 
sem combustível. 
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A carenagem de protecção dos satélites tem um diâmetro base de 3,2 metros. 


O primeiro lançamento do PSLV (PSLV-D1) teve lugar a 20 de Setembro de 1993 
(0512UTC) e acabou num fracasso (1993-F03), falhando a colocação em órbita do 
satélite IRS-1E. A primeira missão com sucesso teve lugar a 15 de Outubro de 
1994 (0505UTC) quando o foguetão PSLV-D2 colocou em órbita o satélite IRS-P2 
(23323 1994-0684). 


A ogiva de protecção da carga tem um diâmetro de 3,2 metros. 


O PSLV utiliza um grande número de sistemas auxiliares para a separação dos 
estágios, separação da ogiva de protecção, etc. Estes sistemas estão divididos pelos 
diferentes estágios: 


e 1º Estágio: sistema SITVC (Secondary Injection Thrust Vector Control) 
para controlo de translação, e motores de reacção para controlo da 
rotação; 


e 2º Estágio: movimentação do motor para controlo de translação e motor 
de controlo da rotação; 


e 3º Estágio: escape (tubeira) flexível para controlo de translação e sistema 
de controlo de reacção PS-4 para controlo da rotação; 


e 4º Estágio: movimentação do motor para controlo de translação e sistema 
de controlo de reacção reactivável para controlo de atitude. 


O sistema de navegação imercial localizado no compartimento de equipamento no 
topo do quarto estágio guia o lançador desde o seu lançamento até à injecção do 
satélite em órbita. O veículo possui instrumentação para monitorizar a sua 
performance durante o voo. O sistema de detecção fornece informação em tempo real sobre o desempenho do veículo permitindo 
uma segurança do voo e permite a determinação da órbita preliminar na qual o satélite é colocado. 
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A versão PSLV-CA (CA — Core Alone) foi desenvolvida a partir da versão standard do lançador PSLV-C e é seleccionada tendo em 
conta o peso das cargas a ser colocadas em órbita. Esta versão tem uma massa de 230.000 kg no lançamento 


A tabela seguinte mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão PSLV em todas as suas versões. 


ancamnanto Veículo Modelo Data de Hora Plataforma Satélites 
S lançador  PSLV Lançamento Lançamento 
Agile (31135 2007-0134) 


2007-013 C8 CA 23-Abr-07 10:00:00 SLP AAM (31136 2007-013B) 


2008-002 C10 CA 21-Jan-08 03:45:00 FLP Polaris 'TecSAR' (32476 2008-0024) 
CartoSat-2A (32783 2008-0214) 
IMS-1 (32786 2008-021D) 
CanX-2 (32790 2008-021H) 
Cute-1.7+A PD-2 (32785 2008-021C) 
DELFI-C3 (32789 2008-021G) 
AAUSat-2 (32788 2008-021F) 
COMPASS-1 (32787 2008-021E) 
Seeds-2 (32791 2008-021J) 
NSL-5 'CanX-6' (32784 2008-021B) 
Rubin-8-AIM (32792 2008-021K) 
2008-052 cm XL 22-Out-08 00:52:11 SLP Chandrayaan-l (33405 2008-0524); IMP 

Ecs RISAT-2 (34807 2009-0194) 
2009-019 C12 CA 20-Abr-09 01:15:00 SLP ANUSAT (34808 2009-019B) 
Oceansat-2 (35931 2009-0514) 
BeeSat (35932 2009-051B) 
UWE-2 (35933 2009-051€) 
ITU-pSAT 1 (35964 2009-051D) 
SwissCube-1 (35935 2009-051E) 
Rubin-9.1 / Rubin-9.2 (35936 2009-051F) 
CartoSat-2B (36795 2010-0354) 
STUDSAT (36796 2010-035B) 
2010-035 C15 CA 12-Jul-10 03:53:00 FLP AISSat-1 (36797 2010-035€) 
AlSat-2A (36798 2010-035D) 
TISat-1 (36799 2010-035E) 
ResourceSat-2 (37387 2011-0154) 


2008-021 C9 C 28-Abr-08 03:53:51 SLP 


2009-051 C14 CA 23-Set-09 06:21:00 FLP 


2011-015 C16 C 20-Abr-11 04:42:00 FLP YouthSat/IMS-1A (37388 2011-015B) 
X-Sat (37389 2011-051C) 
2011-034 C17 XL 15-Jul-11 11:18:00 SLP GSAT-12 (37746 2011-0344) 


Megha-Tropiques 
VesselSat-1 
Jugnu 
SRMSat 


2011-058 C18 CA 12-Out-11 05:31:00 FLP 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão PSLV nas suas diferentes versões. Todos os 


lançamentos são levados a cabo a partir do Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota. Tabela: Rui C. Barbosa 
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Lançamento do Megha-Tropiques 


O esquema em baixo mostra as diferentes fases previstas para o lançamento do foguetão PSLV-C18. Os preparativos para o 
lançamento e a contagem decrescente decorreram sem problemas, apesar do lançamento ter de ser adiado por 1 minutos para evitar 
uma possível colisão com um objecto já em órbita. 
O lançamento acabou por ter lugar às 0531UTC do dia 12 de Outubro de 2011. Aparentemente o desempenho dos três estágios 
iniciais parece não ter sido o esperado o que levou a uma ignição mais cedo do que estava previsto do quarto estágio. 

CAPA) 
cTAGE | 


É 
(1509.8s / 1559.85) 


* VESSELSat and JUGNU SEP 





865.3 x 867.15 km 









* SRMSat SEP (409.85) 
- MEGHA-TROPIQUES SEP (1339.85) 
(1302.85) 
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*P52 5EP (265.9,172.7,4615.]) 


—P52 THRUSTING 


“HEATSHIELD SEP (182.6,113.9, 1424.4) 












4 PS1-P52 TRANSITION 
“PSZ IGN, (115.6, 55.3, 1672.1) 
“PSI SEP (115.4, 55.1, 1673.1) 


PSI THRUSTING ) 


STAGE-| (PS |) 


THE NUMBERS GIVEN IN THE 
BRACKET INDICATE TIME(s), ALTITUDE (km) 





p= LIFT-OEFF 


“PSI IGN. (0.0, 0.02, 451.9) 


AND VELOCITY (m/s) FOR NOMINAL PERFORMANCE 


O satélite Megha-Tropiques foi o primeiro veículo a separar-se do quarto estágio tendo isto ocorrido às 0553UTC, seguindo-se o 


satélite SRMSat às 0554UTC, o VesselSat-1 às 0555UTC e o pequeno Jugnu às 05S6UTC. 
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Viasat-1, grande capacidade de transmissão 


O lançamento do satélite Viasat-1 é um passo importante para a empresa Viasat que estabelece uma nova forma de envio de dados 
de alta capacidade com um novo satélite capaz de superar todos os que actualmente cobrem a América do Norte. 


O foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 
8K82KM Proton-M (Ilporóm-M) é um 
lançador a três estágios podendo ser 
equipado com um estágio superior Briz- 
Ogiva de M ou então utilizar os usuais estágios 
protecção Blok DM. As modificações introduzidas 
da carga 

no Proton incluem um novo sistema 
avançado de aviónicos e uma ogiva com 
o dobro do volume em relação ao 8K82K 
Proton-K, permitindo assim o transporte 
de satélites maiores. Em geral este 
lançador equipado com o estágio Briz-M, 


ae | 


d 
r 
VIASAT- | 






- Carga 





«Briz-Myo construído também pela empresa 

Khrunichev, é mais poderoso em 20% e E=* À ta 

Tanque de tem maior capacidade de carga do que a Ph ch Vas a mom DE 
oniranta, ) versão anterior equipada com os estágios Blok DM construídos pela RKK Energia. 
Ee O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um 
(UDMH) diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. E capaz de colocar uma carga de 
| 21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa 
— Motor RD0213 órbita de transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no 


lançamento uma força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro 
Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 


O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 
oxidante 31.000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma força de 1.074.000 kgf 
Tancué dé no vácuo, tendo um les de 317 s (o seu Tes-nm é de 285 s) e um Tq de 108 s. Este 
“combustivel estágio tem um comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 7,4 metros. Tem 
(UDMH) seis motores RD-253 (14D14) e cada um tem um peso de 1300 kg e desenvolvem 
178.000 kgf (em vácuo), tem um Tes de 317 s e um Tes-nm de 285 s. O Tq de cada 
motor é de 108 s. Consomem N,0,/UDMH e foram desenhados por Valentin 


Glushko. 


Tanque de 


Motores 


14x RD-0211 
3x RD-0210 


Tanque de 
- oxidante 
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| Tanque de combustivel 
(UDMM) 
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O segundo estágio, 88811K, tem um peso bruto de 167.828 kg e uma massa de 
11.715 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 244.652 kgf, tendo um Ies de 
327 s e um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 
metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com quatro motores RD-0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 
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8D49). Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 
metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em vácuo) com um Tes de 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de combustão e 
consomem N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa de 4.185 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 
64.260 kgf, tendo um les de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 metros e um 
comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 (também designado RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por 
Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 62.510 
kgf (em vácuo) com um Tes de 325 s e um Tq de 230 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome N,04,/UDMH. 


O quarto estágio, Briz-M, tem um peso bruto de 22.170 kg e uma massa de 2.370 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 2.000 
kgf, tendo um les de 326 s e um Tq de 3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma envergadura de 1,1 metros e um comprimento 
de 2,6 metros. Está equipado com um motor S5.98M (também designado 14D30). O S5.98M tem um peso de 95 kg e desenvolve 
2.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 326 s e um Tq de 3.200 s. O motor tem uma consome N,0,/UDMH. 


Neste lançamento foi utilizado um estágio superior Briz-M Fase III. Esta é uma recente melhoria deste estágio que utiliza dois novos 
tanques de pressão (com uma capacidade de 80 litros), substituindo os anteriores seis tanques de dimensões mais pequenas. 
Procedeu-se ainda a uma recolocação dos instrumentos de comando para a zona central do tanque para assim mitigar as cargas de 
choque que o tanque de propolente adicional é ejectado. 


Lançamento Data Hora (UTC) Nº Série Plataforma Satélites 


2010-034 
2010-053 
2010-061 
2010-069 
2011-021 


2011-035 


2011-045 
2011-048 
2011-054 
2011-058 


10-Jul-10 

14-Out-10 
14-Nov-10 
26-Dez-10 
20-Mai-ll1 
15-Jul-l1 

17-Ago-11 
20-Set-11 


29-Set-11 
19-Out-11 


18:40:35.599 
18:53:20.986 
17:29:19,979 
21:50:59,972 
19:15:18,960 


23:16:09,940 


21:25:01 
22:47:00 
18:31:59,960 
18:48:58 


93515 / 99515 
93516 / 99517 
93513 /99516 
93517 / 99518 
93519 / 99520 


93518 / 99519 


93521 / 99522 
53542 / 88529 
93522 / 99524 
93520 / 99521 


LC200 PU-39 
LC81 PU-24 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 
LC81 PU-24 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 


EchoStar-15 (36792 2010-0344) 
Sirius XM-5 (37185 2010-0534) 
Sky Terra-l (37218 2010-0614) 
KA-SAT (37258 2010-0694) 
Telstar-14R/Estrela do Sul-2 (37602 2011-0214) 
SES-3 *0S-2º (37748 2011-0354) 
KazSat-2 (37749 2011-035B) 
Express-AM4 (37798 2011-0454) 
Cosmos 2473 (37806 2011-0484) 
QuetzSat-1 (37826 2011-0544) 
Viasat-1 (XXXXX 2011-0584) 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M. Todos os 
lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. Tabela: Rui C. Barbosa 
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O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar a 7 de Abril de 2001 (0347:00,525UTC) quando o 
veículo 535-01 utilizando o estágio Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite de comunicações Ekran-M 18 (26736 2001-0144) 
com uma massa de 1970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24). 
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Modificações 


A mais recente modificação levada a cabo no lançador Proton-M/Briz-M (Fase III) permite colocar numa órbita de transferência 
para a órbita geossincrona uma carga de 6.150 kg, tendo um aumento de massa de 1.150 kg em relação à versão original do lançador. 
Entretanto, foi já iniciada uma nova fase de modificações (Fase IV) que deverá terminar em 2013 com a capacidade de carga a ser 
aumentada para 6.300 kg para uma órbita de transferência para a órbita geossíncrona e uma velocidade residual de 1,5 km/s para a 
órbita geossincrona. 


ViaSat-1 
O satélite Viasat-l é o primeiro satélite da empresa de 
comunicações Viasat Inc. Foi fabricado pela Space 
Systems/Loral e é baseado na plataforma LS-1300E, tendo 
uma massa de 6.740 kg no lançamento (3.650 kg sem 
propolentes). As suas dimensões são 3,409 x 3,061 x 8.733 m. 
O seu tempo útil de vida em órbita será de 15 anos. 


O primeiro satélite da ViaSat possui a maior capacidade de 
transmissão do que qualquer satélite alguma vez construído, 
transportando 56 repetidores em banda Ka. A sua capacidade 
total é de mais de 130 Gbps, mais do que a combinação de 
todos os satélites sobre a América do Norte. A emissão total 
de banda Ka do ViaSat-l é desenhada para transformar a 
qualidade do serviço de banda larga através de um novo 
sistema que foca na maximização total da largura de banda. 
Assim, o custo por bit é reduzido a uma fracção daquela 
fornecida por gerações anteriores de satélites, alterando 
radicalmente a economia e a performance dos satélites de 
comunicações. O satélite, localizado a 115º de longitude 
Oeste, irá utilizar 72 emissores para cobrir 75% dos Estados 


Unidos, bem como as áreas mais populosas do Alasca, Havai e 
Canadá. 








Lançamento do ViaSat-l 


Com o lançamento inicialmente previsto para ter lugar a 31 de 
Julho de 2011, os diferentes componentes do foguetão 
8K82KM Proton-M (93520) chegaram ao Cosmódromo de 
Baikonur a 8 de Abril. Após a execução dos procedimentos 
alfandegários o comboio de transporte foi transferido para a 
rede de caminhos-de-ferro do cosmódromo e transportado para 
as instalações de processamento e montagem MIK 924-50. O 
lançamento seria posteriormente adiado para o dia 11 de 
Setembro e depois para o dia 28 devido aos problemas 
encontrados durante o lançamento do satélite de comunicações 
russo Express-AMA4 a 17 de Agosto. Dois novos adiamentos 
atrasariam o lançamento para o dia 30 de Setembro e depois 
para o dia 15 de Outubro, sendo finalmente agendado para as 
1848:58UTC do dia 19 de Outubro. 


O satélite ViaSat-1 chegava a Baikonur a bordo de um avião 
de transporte Antonov An-120-100 “Ruslan" no dia 15 de 
Setembro, sendo transportado para as instalações de 
processamento de carga no edifício MIK 92A-50 onde seria 
preparado para o lançamento. 


O início dos trabalhos de montagem da Unidade Orbital teve 
lugar a 6 de Outubro. Após a acoplagem entre o estágio Briz- 
M (99521) e o satélite ViaSat-1, o conjunto era colocado sobre 
uma das metades da carenagem de protecção seguindo-se 
depois a colocação da segunda metade. 


A Unidade Orbital era depois transportada a 11 de Outubro para as instalações e montagem do foguetão lançador nas quais seria 
acoplada com os estágios inferiores com esta operação a ter lugar a 12 de Outubro. 


No dia 14 de Outubro o foguetão era transportado para a estação de serviço onde se daria o abastecimento dos tanques de propolente 
do estágio superior Briz-M. A 15 de Outubro tinha lugar a reunião da Comissão Técnica que após analisar todos os preparativos para 
o lançamento deu luz verde para o transporte do foguetão lançador para a Plataforma de Lançamento PU-39. O transporte teve lugar 
a 16 de Outubro. 
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hs: Ro 
i: qu Amo À 





As condutas de abastecimento do foguetão Proton-M foram ligadas ao veículo 
no dia 17 de Outubro. 


Às primeiras horas do dia 19 de Outubro teve lugar uma reunião da Comissão 
Estatal que analisou os preparativos finais para o lançamento, dando 
autorização para se prosseguir com o abastecimento do foguetão lançador a 
confirmando a hora do lançamento. A contagem decrescente decorreu sem 
qualquer problema, bem como o abastecimento dos diferentes estágios do 
foguetão lançador. A activação da giro-plataforma teve lugar a T-5s 
(1848:53UTC) e os seis motores RD-276 do primeiro estágio do Proton-M 
entravam em ignição a T-1,756s (1848:56UTC) até atingirem 50% da força 
nominal. A força aumenta até 100% a T-Os (1848:57,969UTC) e a 
confirmação para o lançamento surge de imediato. (de facto, a ignição 
ocorreu 0,046s mais tarde do que o previsto). A sequência de ignição verifica 
se todos os motores estão a funcionar de forma nominal antes de se permitir o 
lançamento. 


O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 segundos. O controlo 
de arfagem, da ignição e fim de queima dos motores, o tempo de separação da 
ogiva de protecção e o controlo de atitude, são todos calculados para que os 
estágios extintos caíam nas zonas pré-determinadas. 


A ignição do segundo estágio ocorreu a T+Im 55,193s (1850:53,162UTC) ea 
separação entre o primeiro e o segundo estágio ocorreu a T+2m 01,353s 
(1850:59,632UTC). A ignição dos motores vernier do terceiro estágio ocorreu 
de seguida (não sendo recebida qualquer informação relativamente ao tempo 
de ignição) com os quatro motores RD-0210 do segundo estágio a terminarem 
as suas queimas a T+5m 27,595s (1854:25,564UTC). A separação entre o 
segundo e o terceiro estágio ocorre às 1854:26,285UTC (T+5m 28,316s) e a 
ignição do motor RD-0212 do terceiro RE ocorre às 1857:28,750UTC (T+5m 30,741s). 
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Cxemoa nonera PH «llporou-Ms, PE «bpwa-M» npu esiBegenaa ViaSat-1 Ho uenesyro opbury 
Proton-M / Breeze-M System Trajectory 


BbIBENEHHE Ha HENEBYHo OpÔNTY BhIBEACHHE Ha ONOpHYH OpÓNTY flepexoguas opônra 
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A T+5m 45,650s inicia-se o processo de separação da carenagem de protecção do satélite. Grampos longitudinais e juntas de fixação 
transversais são abertas com as duas metades da ogiva de protecção a serem afastadas por meio de molas. As duas metades da ogiva 
acabaram por cair na zona de impacto do segundo estágio. 


Eveiid RO TLINOA de voo previsto Fonte dos Valores medidos 
Gumis) | ss | dados | Ss | Desvio(s). 


Separação da carenagem 00:05:44,556 344,556 345,650 1,094 
Indicação da separação 00:05:46,457 |  346,457 345,749 0,708 





O lançador continua a voar propulsionado pelo terceiro estágio até se iniciar o processo de separação entre este e o estágio Briz-M 
que Inicia por sua vez a sua primeira queima. 


imo) | m: s) dados Desvio | Desvio (s) 


A separação da Unidade Orbital (estágio Briz-M juntamente com o satélite ViaSat-1) ocorre às 1858:41,175UTC (T+9m 43,186s). O 
processo de separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M é iniciado com o final da queima dos motores vernier, seguido da 
quebra das ligações mecânicas entre os dois estágios e da ignição dos retro-foguetões de combustível sólido para afastar o terceiro 
estágio do Briz-M. 





Imediatamente após a separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M, são accionados os motores de estabilização do estágio 
superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e proporcionar ao Briz-M a orientação e estabilidade ao longo da 
trajectória suborbital onde se encontra antes da sua primeira ignição. 
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A segunda queima do Briz-M é executava no primeiro nodo de ascensão da órbita de suporte e após esta queima a Unidade de 
Ascensão atinge uma órbita intermédia. A terceira e quarta queima 1rão ter lugar após a Unidade de Ascensão executar uma órbita 
em torno do planeta e têm lugar no perigeu, formando uma órbita de transferência com um apogeu próximo do que será conseguido 


na órbita final. 


Tempo de voo 


previsto 


(s) 


Fonte dos dados 


Valores 
medidos 


(s) 


Desvio (s) 





MCI2 — ignição 


4.040,000 


Sem dados 





MS 2 — ignição 


4.063,000 


Centro Controlo 


4.063,297 | 


0,297 





McCI 2 — final da queima 


4.064,900 


Sem dados 





MS 2 — final da queima 


5.124,913 


Centro Controlo 


5.107,94] 


16,972 





MCI3 — ignição 


12.460,000 


Briz-M 


12.460,294 


0,294 





MS 3 — ignição 


12.486,000 


Centro Controlo 


12.486,508 


0,508 





McCI3 -— final da queima 


12.487,900 


Briz-M 


12.488,344 


0,444 





MS 3 — final da queima 


13.256.856 


Centro Controlo 


13.045,964 


4,077 





MCI 4 — ignição 


13.094,421 


Briz-M 


13.089,964 


A 





Separação do Tanque Auxiliar 


13.100,041 


Centro Controlo 


13.095,829 


4,212 





McCI 4 — final da queima 


13.102,241 


Briz-M 


13.098,09] 


4,150 





MCI 5 — ignição 


13.179,041 


Briz-M 


15179355 


0,314 





MS 4 — ignição 


13.187,04] 


Centro Controlo 


13.187,48] 


0,440 





McCI 5 -— final da queima 


13.188,94] 


Briz-M 


13.189,317 


0,376 





Ms 4 — final da queima 


13.655,800 


Centro Controlo 


13.648,592 


7,208 





MCI 6 — ignição 


32.040,000 


Briz-M 


32.040,354 


0,354 





MS 5 — ignição 


32.060,000 


Centro Controlo 


32.060,276 


0,276 





McCI 6 — final da queima 


32.061,900 


Briz-M 


32.062,374 


0,474 





MS 5 — final da queima 


32.324,709 


Centro Controlo 


32.322,158 


2,551 





Separação do ViaSat-1 


33.120.000 


Centro Controlo 


33.106,034 


13,966 





MCI”7 — ignição 


40.600,000 


Sem dados 





MCI 7 — final da queima 


40.612,000 


Briz-M 


40.612,200 


0,200 





MCI 8 — ignição 


44.700,000 


Sem dados 





McCI 8 -— final da queima 


Legenda: MCI — Motor de Correcção de Impulso; MS — Motor de Sustentação. O número em frente a 
cada sigla indica o número da manobra orbital. Dados fornecidos pelo Centro de Pesquisa e Produção 


Espacial Khrunichev. 


44.800,000 


Sem dados 





Após a separação do ViaSat-1 (que ocorre às 0400:44,034 do dia 20 de Outubro) procedeu-se à medição dos seus parâmetros orbitais 
e o estágio Briz-M é colocado numa órbita mais afastada do satélite. O Briz-M levaria ainda a cabo mais duas manobras orbitais 
procedendo à ignição do seu motor para afastar a sua órbita do ViaSat-1. A pressão dos tanques de propolentes do Briz-M é reduzida 
para evitar qualquer tipo de fuga de propolente que possa levar à destruição do veículo e à consequente criação de detritos orbitais. 
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Uma nova era: Soyuz desde Kourou 


Certamente que a 4 de Outubro de 1957 era colocado em órbita o primeiro satélite artificial, ninguém imaginaria que décadas mais 
tarde um foguetão desenvolvido a partir do mesmo lançador que orbitou o Sputnik-l1 se torna-se num verdadeiro lançador universal 
colocando em órbita milhares de satélites, veículos tripulados e lançando sondas interplanetárias. 


Até aqui, os foguetões Soyuz foram sempre lançados desde o território russo mas uma nova era abriu-se com a assinatura de um 
acordo entre a Agência Espacial Russa e a empresa europeia Arianespace que levou à criação da mais recente plataforma de 
lançamento Soyuz e a primeira fora do território russo. 


Este lançamento marca também um importante passo histórico para a Europa com o estabelecimento dos dois primeiros satélites do 
núcleo da constelação de satélites de navegação Galileu. 


Os satélites Galileu 


O primeiro elemento orbital do sistema de navegação europeu é constituído por dois satélites que fazem parte da fase In-Orbit 
Validation (IOV) que é o núcleo operacional de uma constelação de 30 satélites. 


Similares aos próximos satélites que serão colocados em órbita, os primeiros quatro satélites irão provar que os satélites e o elemento 
no solo cumprem muitos dos requisitos do sistema Galileu e irão validar o desenho do sistema antes da finalização e do lançamento 
do resto da constelação. 


O segundo lançamento IOV está previsto para Agosto / Setembro de 2012. 


Cada satélite tem uma massa de 640 kg tendo as dimensões 3,02 x 1,58 x 1,59 m (na posição de armazenamento) e 2,74 x 14,50 x 
1.59 m (com os painéis solares abertos). A bordo transportam uma carga com dois relógios atômicos PHM (Passiv Hydrogen 
Maser), dois relógios atómicos de rubídio, uma unidade de monitorização e de controlo dos relógios, uma unidade geradora de sinal 
de navegação, uma antena de banda L para a transmissão do sinal de navegação, uma antena de banda C para detecção de sinal, duas 
antenas de banda S para telemetria e telecomandos, e uma antena de busca e salvamento. Os painéis solares irão fornecer 1.420 watts 
de energia em exposição directa e 1.355 watts em eclipse. A vida operacional de cada satélite será superior a 12 anos. Os satélites 
serão controlados a partir do Centro de Controlo Galileu em Fucino, Itália. 
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Objectivos 


Sendo o resultado da primeira cooperação entre a 
Comissão Europeia e a ESA, o sistema de navegação 
Galileu composto por 30 satélites irá fornecer serviços 
de posicionamento, navegação e temporização de alta 
precisão em todo o globo como um serviço civil 
oferecendo a garantia de uma cobertura contínua. 


A fase de desenvolvimento e IOV do sistema Galileu 
teve início em finais de 2003. Esta fase tem como 
objectivo levar a cabo a validação orbital do sistema 
utilizando uma constelação reduzida que quatro satélites 
IOV — sendo este o número minimo para garantir a 
provisão de um posicionamento e temporização exactos 
em determinadas localizações teste — em combinação 
com a rede de estações terrestres Galileu. 


Assim, os quatro satélites iniciais levam a cabo um 
papel duplo, servindo como validação geral do sistema 
enquanto fazendo parte da constelação operacional. 





Após o lançamento dos satélites IOV, a estação de rastreio da ESA em Redu, Bélgica, será empregada primeiramente para a fase 
Launch and Early Phase (LEOP) e depois, uma vez operacionais os quatro satélites, para o programa In-Orbit Test (IOT). Este 
programa irá verificar a performance da carga de navegação para o sinal de navegação: tanto a transmissão do satélite para os 
utilizadores (downlink) como a recepção (uplink) vinda do Galileo 's Ground Mission Segment para os satélites e retransmissão para 
os utilizadores. 


Os resultados serão cruciais para o sucesso do sistema Galileu, sendo utilizados para estabelecer referências para as suas vidas 
operacionais e utilizados como referência ao longo de toda a constelação Galileu. 


Como funciona a navegação por satélite? 
As balizas de navegação devem ser o mais visível ai 
possível. Assim, as torres de navegação por rádio 
que guiavam os aviões tinham centenas de metros 
de altura, enquanto que os faróis marítimos que 
guardam as linhas costeiras atingem dezenas de 
metros de altura ou estão colocados em terrenos 
elevados. Em essência, passa-se o mesmo com os 
satélites de navegação que se encontrando em 
órbita são visíveis de qualquer parte da Terra. 


Transformando o tempo em distância 


O sinal emitido por cada satélite é uma microonda 
de rádio contendo o tempo no qual foi transmitida 
e a actual posição orbital do satélite. A medida que - | 
os sinais viajam à velocidade da luz, então (se o FTA E 
nosso registo de tempo é suficientemente preciso) E | a 
ao calcular a diferença de tempo entre o sinal do satélite e o seu EE DIDE podemos derivar a distância precisa que o nal viajou 
- desde o satélite até atingir o nosso receptor. 





A navegação ultra precisa por satélite tem por base os mesmos princípios básicos da contagem de 
segundos após um relâmpago antes da chegada do trovão, de forma a estimar a distância à qual se 
encontra a tempestade: um valor temporal é convertido numa distância. 


Determinando a nossa posição 


Cominam-se sinais de múltiplos satélites de forma simultânea — tal como observando vários faróis ao 
mesmo tempo — e determina-mos a nossa posição. A combinação de um maior número de sinais permite 
uma maior precisão, mas quatro sinais é um mínimo absoluto necessário. Três sinais são utilizados para 
executar uma «trilateralização» (o equivalente tridimensional da triangulação) da longitude, latitude e 
altitude do utilizador, enquanto que o quarto sinal é utilizado para determinar o deslocamento de tempo 
entre o satélite (preciso) e o relógio (menos preciso) no receptor. 
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O segmento espacial e terrestre 


Vários aspectos levaram a que a órbita terrestre média 
fosse considerada como a órbita preferencial para os 
satélites de navegação, tal como acontece com o sistema 
GPS norte-americano e GLONASS russo. Existem 
sólidas razões práticas para tal: as órbitas terrestres 
médias são relativamente estáveis e os satélites movem-se 
no céu relativamente lentos. As órbitas mais baixas iriam 
requerer mais satélites para manter a mesma cobertura 
enquanto que órbitas mais elevadas iriam reduzir a 
extensão da cobertura. 


Adicionalmente, uma extensiva infra-estrutura no solo 
distribuída por todo o mundo é necessária para o envio 
dos sinais de navegação, para manter os diferentes 
relógios da constelação sincronizados e para corrigir 
qualquer desvio temporal ou posicional a bordo. 





Os receptores dos utilizadores 


Os receptores de sinais de navegação por satélite também levam a cabo muito trabalho, contendo 
“efemérides” ou almanaques electrónicos que registam as esperadas localizações da constelação, 
para reduzir o tempo necessário para adquirir fixações nos sinais de minutos para alguns segundos. 


Os sinais de navegação por satélite são muito tênues, equivalentes ao brilho de uma luz de um 
carro de uma ponta da Europa para a outra. Os sinais são baseados em torno de códigos numéricos 
pseudo-aleatórios que identificam cada satélite na constelação. Os receptores têm registos de cada 
um destes códigos complexos, para que uma réplica possa ser gerada no receptor a partir do fraco 
sinal recebido e utilizado em cálculos dos dados finais de navegação que são exibidos ao 
utilizador. 





Os serviços da navegação por satélite da Europa 


A constelação completa dos satélites Galileu será composta por 27 satélites 
activos mais 3 satélites suplentes que circulam a Terra em órbitas médias a 
uma altitude de 23.222 km. O sistema Galileu será interoperacional com o 
sistema GPS e com o sistema GLONASS, oferecendo assim uma 
performance melhorada. 


Construindo sobre o sucesso do EGNOS 


O primeiro pilar do programa de navegação europeu, o European 
Geostationary Navigation Overlay Service (EGNOS), está já operacional, é 
um sistema baseado numa rede de estações terrestres e três satélites 
geostacionários. As estações reúnem dados sobre a actual precisão dos 
sinais do sistema GPS e integra-os no sinal EGNOS, que é enviado para os 
satélites para ser transmitido 
aos utilizadores. 


O EGNOS serve para refinar 
a precisão dos sinais GPS 
em toda a Europa e para 
informar os utilizadores 
acerca do actual nível de fiabilidade do sistema. 





Desenhado tendo em conta os standards estabelecidos pela International Civil 
Aviation Organisation (ICAO), o EGNOS começou a oferecer o seu Serviço Aberto 
para os utilizadores em Outubro de 2009, com o seu Safety-of-Life Service a tornar-se 
disponível para a navegação de aeronaves (começando com a orientação vertical para 
as aproximações em aterragem) em Março de 2011. 
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Oferta de serviços 


Uma vez operacional o sistema Galileu, um portfolio de serviços de navegação será oferecido pelo Galileu e pelo EGNOS, tendo por 
base as diferentes necessidades do utilizador: 


A navegação por satélite tornou-se rapidamente uma parte crucial do quotidiano. Com 


Serviço Aberto — o sinal de navegação galileu estará acessível ao público em 
geral de forma gratuita, fornecendo um posicionamento global melhorado; 


Serviço Público Regulado — dois sinais encriptados com acesso controlado para 
utilizadores específicos tais como corpos governamentais; 


Serviço de Busca e Salvamento — o serviço galileu irá contribuir para o sistema 
internacional COSPAS-SARSAT de busca e salvamento. Um sinal de socorro será 
transmitido para o Centro de Coordenação de Salvamento e o sistema Galileu irá 
informar o utilizador de que a sua situação foi detectada; 


Serviço Segurança-de-Vida — já disponível para a aviação tendo por base os 
standards ICAO graças ao EGNOS. O sistema Galileu irá melhorar a performance 
do serviço. 


Serviço Comercial — o sistema galileu irá proporcionar um sinal de produção de 
alto volume de dados e dados de alta precisão autenticados que é de interesse 
particularmente para os utilizadores profissionais. 


Uma parte crucial do dia-a-dia 





sinais a serem enviados por satélites em órbita, qualquer um com um receptor pode determinar a sua localização tridimensional, 





Actualmente o EGNOS já está operacional: o seu Serviço Aberto, 
para aplicações onde a vida humana não está em risco — tais como 
navegação pessoal, transacção de bens e agricultura de precisão — 
está disponível desde Outubro de 2009. 


O EGNOS" Safety-of-Life Service, onde a segurança do transporte 
aéreo depende da precisão e integridade dos sinais, ficou 
disponível para o seu propósito primário de navegação aérea 
(iniciando com a orientação vertical para as aproximações em 
aterragem) em Março de 2011. 


sinais também servem para sincronizar as transacções electrónicas 
globais, tais como trocas inter-bancárias, telecomunicações e redes 
energéticas. 


H abrindo um variado leque de aplicações. Os registos temporais dos 


Os primeiros passos 


O enorme potencial dos beneficios da navegação por satélite juntou a 
Comissão Europeia e a ESA numa estreita colaboração. Nos anos 90 as 
duas organizações concordaram no desenvolvimento de um equivalente 
civil do sistema GPS para que a Europa pudesse ser autónoma nos 
cruciais sectores estratégico e comercial. 


A ESA imiciou as pesquisas e desenvolvimento em cooperação com a 
Comissão Europeia e a comunidade da aviação civil. A estratégia de 
desenvolvimento foi concebida com dois pilares principais: 


EGNOS (European Geostationary Navigation Overlay Service) — um sistema de ampliação pan-europeu, 
complementando o sistema GPS para oferecer uma maior fiabilidade e integridade de informação aos utilizadores. 


e aii 





Galileu — um sistema de navegação por satélite 
inteiramente autónomo e interoperacional, transmitindo 
sinais globais de navegação para serviços de alta 
performance, possuindo o serviço garantias de integridade 
que faltam ao serviço GPS para serviços comerciais e de 
segurança críticos. 


EGNOS, uma realidade 
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GPS 


GPS + 
EGNOS 


GPS + 
EGNOS + 
GALILEO 


Os testes levados a cabo com o satélite GSTB-V1 provaram o conceito 
base do Galileu: que era de facto possível “transmitir” dados de 
determinação orbital e de sincronização temporal numa alta precisão sub- 
métrica com um nível de actualização inferior a duas horas, tal como se 


prevê com o sistema Galileu. 
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Prova do conceito Galileu 


A ESA e a Comissão Europeia tiveram uma 
aproximação desconcertada no desenvolvimento do 
sistema Galileu. A ESA iniciou a sua Galileo System 
Test Bed Version 1 em 2002. Esta instalação realizou 
testes dos algoritmos de determinação orbital, 
integridade e sincronização temporal utilizando 
satélites GPS e um segmento de solo experimental que 
consistiu numa rede global de estações sensoriais. 


Uma estação EPTS (Experimental Precision Timing 
Station) localizada no Laboratório do Tempo do 
Instituto Nacional Electrónico de Turim, Itália, 
forneceu a escala temporal referencial necessária, 
sincronizada com o tempo universal e com o tempo 
atômico internacional (UTC/TAD, e um Centro de 
Processamento localizado no centro técnico da ESA em 
Noordwijk, Holanda. Este último foi utilizado para a 
geração de produtos base de navegação tendo por base 
algoritmos semelhantes aos que são utilizados no 
Galileu. 





26 





1.33 


pd À E rebiremeoeil ro | 





A caminho da orbita terrestre 


O passo seguinte era testar em voo os elementos do sistema Galileu. 
Foram construídos em paralelo dois satélites Galileo In-Orbit 
Validation Element (GIOVE) com capacidades complementares para 
fornecer redundância. 


O satélite GIOVE-AZ foi lançado desde o Cosmódromo GIK-5 
Baikonur em Dezembro de 2005. Construído para a ESA pela britânica 
Surrey Satellite Technology Ltd, o satélite foi equipado com uma antena 
de elementos individuais de banda L para «iluminar» a Terra visível em 
baixo, o seu sinal — o primeiro sinal de navegação europeu no espaço — 
sendo guiado por dois relógios de rubídio muito estáveis. 


O satélite também transportou dois tipos de detectores de radiação para 
analisar o hostil ambiente espacial da órbita terrestre média, que passa 
pela cintura de van Allen exterior. O GIOVE-A possuía uma versão do 
segmento de solo do Galileu, que serviu para demonstrar que as suas 


22 O satélite GIOVE-A (28922 2005-0514) foi lançado às 0519:08,337UTC do dia 28 de Dezembro de 2005 por um foguetão 
11A511U-FG Soyuz-FG/Fregat (1115000-015+/1009/ST-15) a partir da Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de 
Lançamento LC31 (17P32-6) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. 
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assumpções do seu desenho básico eram robustas. Os sinais do satélite foram também utilizados para testes com o GPS para 
demonstrar a interoperabilidade dos dois sistemas. 


O satélite GIOVE-B? foi lançado desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur em Abril de 2008. Construído por um consórcio entre a 
Astrium e a Thales Alenia Space, o GIOVE-B possuía uma antena de elementos de banda L, uma unidade de geração de sinal capaz 
de produzir novos tipos de sinais, um novo sensor de radiação e um excepcionalmente estável relógio atômico maser de hidrogénio — 
o mais avançado relógio alguma vez voado para propósitos de navegação — bem como um relógio suplente de rubídio. 


Ambos os satélites ainda estão operacionais e continuam a levar a cabo uma observação contínua do fluxo de radiação da órbita 
média ao longo do ciclo solar de 11 anos. As suas órbitas estão a ser ajustadas para dar lugar à constelação Galileu operacional, 
começando com os satélites IOV. 


Os relógios do sistema Galileu 


Os relógios de alta precisão do sistema Galileu são o próprio 
coração desse sistema. Cada satélite emite um sinal contendo a 
hora na qual foi transmitido e a posição orbital do satélite. 
Devido a conhecermos a velocidade da luz, o tempo que o 
sinal demora a atingir um receptor no solo pode ser utilizado 
para calcular a distância para o satélite. 


O tempo do sistema tem de ser preciso a uma escala de 
nanossegundos — para que a distância possa ser derivada a um 
alto grau de confiança. Combinam-se de forma simultânea os 
sinais provenientes de diferentes satélites e a posição do 
utilizar é indicada: o objectivo do sistema Galileu é o de 
proporcionar uma precisão de 1,0 metros uma vez completado 
todo o sistema. 


Todos os relógios 
à têm por base 
s* ss à = md oscilações regulares 
— tradicionalmente o balanço de um pêndulo, uma engrenagem mecânica ou a pulsação 
de um cristal de quartzo. Os relógios atômicos altamente fiáveis têm por base a troca 
entre estados de energia de um escudo de electrões de um átomo, induzida pela luz, 
energia laser ou maser — se se força os átomos a «saltar» de um estado de energia 
particular para outro, irá radiar um sinal de microondas associado numa frequência 
altamente estável. 





O relógio maser de hidrogénio passivo é o relógio principal a bordo de cada satélite. É 
um relógio atômico que utiliza a ultra estável transição de 1,4 GHz num átomo de 
hidrogénio para medir o tempo com uma precisão de 0,45 nanossegundos em 12 horas. 
Um relógio de rubídio será utilizado como suplente, sendo tecnologicamente 
independente. A sua precisão é de 1,8 nanossegundos em 12 horas. Versões 
protótipo destes relógios foram já lançadas a bordo dos satélites GIOVE. 





Desenhando relógios atômicos para o espaço 


O primeiro relógio atómico, desenvolvido na Inglaterra em 1955, tinha o 
tamanho de uma sala. Para a navegação por satélite, o desafio era o de criar um 
desenho que fosse suficientemente compacto e robusto para voar no espaço. 


Tendo por base as pesquisas e o desenvolvimento da ESA desde o princípio dos 
anos 90, foram desenvolvidas e qualificadas em separado, duas tecnologias de 
relógios atômicos na Europa e que foram mais tarde declaradas aptas para o 
ambiente hostil do espaço a bordo dos satélites GIOVE. 





O relógio maser de hidrogénio passivo 


O relógio maser de Hidrogénio passivo do tamanho de uma secretária é composto por um sistema de ressonância atómico e os 
dispositivos electrónicos associados. Uma pequena garrafa de armazenamento fornece o hidrogénio molecular a uma lâmpada de gás 
de descarga. Aqui, as moléculas de hidrogénio são divididas em átomos individuais. 


2 O satélite GIOVE-B (32781 2008-0204) foi lançado às 2216:02,108UTC do dia 26 de Abril de 2008 por um foguetão 11A5S1IU- 
FG Soyuz-FG/Fregat (1115000-016-+/1008) a partir da Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de Lançamento LC31 (17P32- 
6) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. 
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Após a dissociação, os átomos entram numa cavidade de ressonância após passarem por um seleccionador de estado magnético, 

| utilizado para admitir somente os átomos com o nível de energia desejado. Na cavidade de 
ressonância, os átomos estão confinados no interior de uma lâmpada de armazenamento 
quartzo. No seu interior, os átomos de hidrogénio tendem a retornar ao seu estado 
“fundamental” de energia, emitindo uma frequência de microondas à medida que o fazem. 
Esta frequência é detectada por um circuito que sintoniza um sinal externo à transição 
“natural” dos átomos de hidrogénio, amplificando o sinal de microondas. 


A frequência de ressonância da cavidade de microondas é aproximadamente 1,420 GHz. Os 
sistemas electrónicos do relógio incluem circuitos para o controlo da frequência juntamente 
=, com o sistema de controlo térmico para manter a cavidade de ressonância à temperatura 


Mm " tod =| correcta. 


O sistema de ressonância atômico é muito sensível ao seu ambiente externo. 
E necessário um grande cuidado para evitar distúrbios ambientais, tais 
como calor, magnetismo e radiação, mantendo-os no mínimo para que seja 
possível a performance potencial total destes relógios sofisticados. 


O relógio de rubídio 


O relógio de rubídio, mais pequeno, segue o mesmo princípio básico, com 
os átomos de rubídio a serem libertados para uma célula de vapor no 
interior do sistema de ressonância atômico. No seu interior, os átomos são 
estimulados pela luz de 
uma descarga de uma 
lâmpada de rubídio; um 
fotodíodo regista os 
níveis de luz que passam 
através da célula. Os 
átomos excitados 
retornam ao seu nível de excitação inferior após o qual são transferidos para um 
nível intermédio utilizando energia de microondas a uma frequência precisa. 
Neste estado intermédio, a sua absorção de luz é maximizada. O fotodiodo é 
fixado a sistemas de controlo que sintonizam a microonda apara manter o nível 
máximo de absorção. 





A lâmpada de descarga de rubídio faz com que o rubídio volte ao seu estado mais 
elevado, a partir do qual decai, reiniciando o processo. 





O sistema de tempo 
Galileu 


Ambos os relógios atômicos Galileu são muito estáveis em poucas horas. 
Porém, se os relógios são deixados correr indefinidamente a contagem do 
tempo irá desviar-se, necessitando então de ser sincronizados de forma 
regular com uma rede de relógios de referência anda mais precisos no 
solo. Estes incluem relógios baseados em frequências standard de césio, 
que mostram uma melhor estabilidade a longo prazo do que os relógios 
de rubídio ou de hidrogénio passivo. 


Estes relógios no solo — mantidos em conjunto em instalações paralelas 
nas Instalações de Tempo Precisas, em Fucino, e nos Centros de Controlo 
Galileu em Oberpfaffhofen, também geram uma referência temporal 
mundial denominada Galileo System Time (GST), o tempo standard para 
o sistema Galileu, preciso a 28 bilionésimos de segundo. 





Tecnologias de apoio 


Em paralelo, foi desenvolvido um sistema para a geração de sinais de navegação, com um gerador de sinais de navegação, uma 
antena de navegação e o equipamento associado. 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 117 / Novembro de 2011 111 


Em Órbita 


Anatomia dos satélites 


Cada satélite IOV contém todo o equipamento necessário para levar a cabo as suas tarefas de navegação e de temporização ao longo 
da sua vida útil de 12 anos. 


Recebendo energia de dois painéis solares, com os seus componentes internos cuidadosamente protegidos contra as radiações que 
prevalecem na órbita terrestre média, cada satélite transporta: 


Antena de banda L — transmite o sinal de navegação em banda L. 


Antena de busca e salvamento — capta sinais de socorro a partir de balizas na Terra e transmite esses sinais para uma 
estação no solo para envio aos serviços de socorro locais. 


Antena de banda € — recebe sinais contendo dados da missão provenientes estações no solo. Estes incluem dados para 
sincronizar os relógios de bordo com uma referência do solo e dados de integridade que contêm informação acerca do bom 
funcionamento de cada satélite. Esta informação de integridade está incorporada no sinal de navegação para ser transmitida 
aos utilizadores. 


Duas antenas de banda S — parte do subsistema de telemetria, rastreamento e comando. Estas antenas transmitem dados de 
manutenção acerca da plataforma e da carga do satélite para o Segmento do Controlo do Solo do Sistema Galileu e, por sua 
vez, recebe comandos para controlar o satélite e operar a sua carga. 


Sensores terrestres de infravermelhos e sensores solares de luz visível — estes sensores mantêm o satélite orientado para 
a Terra. Os sensores de infravermelhos detectam o contraste entre o frio do espaço e o calor da atmosfera terrestre. Os 
sensores solares são detectores de luz visível que medem o ângulo em relação ao Sol. 


Retro-reflector laser — permite a medição da altitude do satélite com uma margem de alguns centímetros ao reflectir um 
raio laser emitido por uma estação terrestre. O reflector será utilizado cerca de uma vez por ano, devido ao facto de que as 
medições de altitude através da antena de banda S são suficientemente precisas. 


Radiadores espaciais — expelem o excesso de calor para o espaço para manter os dispositivos a bordo dentro dos limites de 
temperatura operacionais. 


Relógio maser de hidrogénio passivo — é o principal relógio no satélite. São transportados dois relógios para uma maior 
redundância. Este relógio atômico utiliza as oscilações ultra-estáveis de um átomo de hidrogénio para medir o tempo com 
um erro de 0,45 nanossegundos em 12 horas. 


Relógio de rubídio — um relógio atômico mais pequeno baseado numa tecnologia diferente, garantindo a redundância aos 
masers. São transportados dois destes relógios com uma precisão de 1,8 nanossegundos em 12 horas. 


Unidade de monitorização e controlo dos relógios — proporciona a interface entre os quatro relógios e a unidade de 
geração do sinal de navegação. Também garante que as frequências produzidas pelo relógio principal e o suplente activo se 
encontram em fase, para que o suplente possa substituir o principal de forma instantânea caso este tenha alguma falha. 


Unidade de geração do sinal de navegação — gera os sinais de navegação utilizando os dados da unidade de controlo e de 
monitorização dos relógios e os dados de navegação e de integridade enviados da Terra e recebidos na antena de banda €C. 
Os sinais de navegação são convertidos para a banda L para serem transmitidos para os utilizadores. 


Giroscópios — medem a rotação do satélite. 


Rodas de reacção — controlam a rotação do satélite. Quando elas rodam, também o satélite roda — na direcção oposta. O 
satélite roda duas vezes por órbita para permitir que os painéis solares estejam voltados para o Sol. 


Magnetotorques — modificam a velocidade de rotação das rodas de reacção ao introduzirem um torque magnético na 
direcção oposta. 


Unidade de distribuição e condicionamento de energia — regula e controla a energia proveniente dos painéis solares e 
baterias para distribuição para todos os subsistemas e carga. 


Computador de bordo — controla a plataforma do satélite e a sua carga. 


Em Órbita — Vol. 11 - N.º 117/ Novembro de 2011 112 


Em Órbita 


Galileu no solo 


Existe muito mais do sistema Galileu do que somente os seus satélites no espaço. Uma rede global é necessária para garantir a 
continuada fiabilidade da informação sobre o tempo e o posicionamento embebida nos sinais vindos de órbita. 


Mantendo os satélites a horas e em linha 


À navegação por satélite parte da derivação do tempo e da localização no 
espaço por parte do receptor de um sinal transmitido com um alto nível de 
precisão. Esta informação está embebida no próprio sinal do satélite. Mas 
o relógio atômico a bordo de um satélite pode assim mesmo variar — e 
somente um erro de um bilionésimo de segundo representa um aumento 
de 0,3 metros no erro. Um erro de um segundo iria colocar o utilizador a 
300.000 km de distância do seu ponto actual. 


Assim, uma rede de estações no solo verifica constantemente o tempo do 
relógio de cada satélite em relação ao sistema GST. Tendo uma precisão 
de 28 bilionésimos de segundo, o GST é gerado pelas Instalações de 
Tempo Preciso nos Centros de Controlo Galileu em Fucino e em 
Oberpfaffenhofen, que são por sua vez comparados no seu alinhamento 
pelo tempo UTC por um grupo de laboratórios de tempo europeus. 





A órbita do satélite também pode derivar, alterada pelo campo 
gravitacional da Terra devido à ligeira protuberância 
equatorial do planeta e devido à influência da Lua e do Sol. 
Mesmo o pequeno mas contínuo fluxo de luz solar pode 
afectar as órbitas dos satélites. Assim, as estações terrestres 
colocadas em torno do globo e que captam os sinais dos 
satélites Galileu, fazem a determinação da distância via rádio 
para determinar a posição dos satélites e determinar alguma 
deriva orbital. 


A informação sobre a performance do relógio dos satélites e 
as posições, é reunida para que uma mensagem de correcção 
possa ser enviada para os satélites para ser retransmitida para 
os utilizadores no sinal do próprio satélite. Assim, fechando o 
ciclo desta forma significa que a óptima performance pode ser 
mantida ao longo do tempo. A qualidade e a fiabilidade de 
cada sinal Galileu são assim também verificadas a nível 
individual. 


O segmento de solo Galileu 


Necessariamente, o Segmento de Solo Galileu é um dos 
desenvolvimentos mais complicados levados a cabo pela 
Europa, tendo de cumprir níveis estritos de performance e 
segurança. 





e Ground Mission Segment (GMS) — tem de fornecer uma performance de navegação avançada a alta velocidade a qualquer 
hora, processando dados enviados por uma rede global de estações. O GMS tem dois milhões de linhas de código, 500 
funções Internas, 400 mensagens e 600 sinais a circular por 14 diferentes elementos. 


e  Groung Control Segment (GCS) — monitoriza e controla a constelação de satélites com um alto grau de automação. 

e Estações de telemetria, rastreamento e comando — duas estações em Kiruna, Suécia, e Kourou, Guiana Francesa. 

e Estações de uplink — uma rede de estações para o envio de dados de navegação e integridade. 

e Estações sensor — uma rede global que proporciona uma cobertura para a sincronização de relógios e medições orbitais. 
e Rede de disseminação de dados — uma rede de interconecta todas as instalações Galileu, 


Durante a fase IOV o GMS está localizado no Centro de Controlo de Fucino e no GCS no Centro de Controlo em Oberpfaffenhofen. 
No futuro os dois centros irão abrigar instalações equivalentes, trabalhando em conjunto como suplentes com uma sincronização de 
dados em tempo real. Na possibilidade de perda de um dos centros, o outro será capaz de continuar as operações de forma contínua. 
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Os parceiros Galileu 


A construção do sistema de navegação da Europa é uma tarefa complexa e um esforço multi-facetado envolvendo muitos parceiros 
em todo o continente. 


Parceiros públicos 


A definição, desenvolvimento e fase IOV do programa Galileu são levadas a cabo pela ESA e co-financiadas pela Comissão 
Europeia. A fase subsequente (Full Operational Capability — FOC) é gerida e financiada pela Comissão Europeia. 


Parceiros industriais 


Os satélites IOV foram fornecidos pela EADS Astrium que liderou um consórcio de empresas com a Thales Alenia Space Italy que 
foi responsável pela integração dos satélites e a EADS Astrium UK que forneceu as cargas. Para os próximos 14 satélites, a OHB na 
Alemanha é a principal contratante com a Surrey Satellite Technology Ltd. a produzir as cargas. 


Este “segmento espacial” é somente um dos seis pacotes de trabalho atribuídos à indústria espacial europeia, através do qual o 
sistema Galileu como um todo será montado: 


e  WP1 Apoio do sistema: cobre o desenho geral dos sistemas espaciais e de solo juntos e foi assinado com a Thales Alena 
Space Italy. 


e  WP2 Segmento de Missão no Solo: cobre as instalações do serviço de navegação, assinado com a Thales Alenia Space 
France. 


e  WP3 Segmento de Controlo no Solo: cobre as instalações de controlo dos satélites, assinado com a EADS Astrium. 


e  WP4 Segmento Espacial: cobre os satélites, assmado com a EADS Astrium para os primeiros quatro satélites, com a 
OHB/SSTL para os próximos 14 satélites, com os restantes 12 ainda para serem atribuídos. 


e  WPS5 Serviços de Lançamento: cobre o lançamento dos satélites Galileu, assinado com a Arianespace. 


e  WP6 Operações: cobre o suporte operacional preparatório e contínuo, assinado com a Spaceopal — um consórcio comercial 
entre a empresa italiana Telespazio e a firma alemã Geselischaft fiir Raumfahrtanwendungen (GfR) mbH, que é parte do 
Centro Aeroespacial Alemão (DLR) — com a Inmarsat que fornece o apoio para os testes IOV. 


Soyuz em Kourou? 


Os dois primeiros satélites Galileu IOV, constituíram a primeira carga colocada em órbita desde o CSG Kourou por um foguetão 
russo 14Al1 Soyuz-2 que nesta versão é denominado Soyuz-ST (onde ST significa “Special for Tropics” - CrrerHasbHas 
Tponmyeckas). Sendo um lançador de classe media, o Soyuz-ST complementa os foguetões Ariane-SECA e Veja para melhorar a 
flexibilidade e competitividade da família de lançadores europeus. 


Para os lançamentos levados a cabo na Guiana Francesa, o foguetão é montado na horizontal (juntamente com o estágio Fregat-MT) 
e depois movido para a posição vertical na plataforma de lançamento. Aqui, é então montada a carga que será colocada em órbita. 
Uma nova estrutura móvel auxilia este processo enquanto fornece protecção aos satélites e ao lançador evitando as consequências 
nefastas do ambiente tropical. 


Para os lançamentos Galileu foi desenvolvido um novo sistema dispensador no qual os dois satélites a ser colocados em órbita são 
montados lado a lado e depois separados em direcções opostas. 


O Soyuz-ST é lançado a partir de um novo local a Noroeste do CSG de Kourou. Esta zona de 120 hectares está sobre a autoridade 
administrativa da cidade de Sinnamary. O local de lançamento está construído sobre uma camada de granito a 27 km da cidade de 
Kourou, a 20 km do complexo de lançamento do Ariane-SECA e a 18 km da cidade de Sinnamary. 


Este local foi seleccionado em particular porque foi assim possível reduzir os custos de uma construção em cimento armado e fazer 
um canal de evacuação dos gases de combustão dado que a camada de granito estava perto da superficie. Por outro lado, permite a 
diminuição das restrições associadas às operações dos lançadores Ariane-SECA e Veja, dado que está suficientemente afastado dos 
seus complexos de lançamento. Finalmente foi possível «reservar» a propriedade suficiente para possíveis futuros voos tripulados. 


Principais componentes do complexo de lançamento 
A zona de lançamento é composta por vários componentes que incluem: 


e Um bunker subterrâneo de vários andares equipado com todos os sistemas necessários para a implementação do lançador e 
para albergar as premissas técnicas associadas; 


e Uma correspondente plataforma de lançamento e equipamento — mastros umbilicais; 


2 Para os dados técnicos sobre o foguetão 14414 Soyuz-2, ver o artigo “Novo satélite de navegação”. 
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e Mastros condutores de relâmpagos; 
e Instalações adjuntas da zona frontal (armazéns, bases, zona de recepção de carga); 
e Uma zona de exaustão das chamas semelhantes às existentes no Cosmódromo de Baikonur; 


e Uma torre de serviço móvel que permite o acesso a todas as partes do lançador uma vez na posição vertical, integração do 
sistema compósito superior no lançador e remoção da torre móvel de serviço para o lançamento; 


e A Zona de Preparação com o seu edificio de integração (MIK) alargado para permitir operações de preparação em separado 
(montagem e teste) para o foguetão Soyuz, estágio Fregat e edifícios de serviço associados; 


e A zona posterior que consiste de um centro de controlo para operações antes da contagem decrescente, escritórios, posto de 
segurança e instalações de produção de serviços; 


e O Centro de Lançamento utilizado para as operações finais e para o lançamento; 


e O sistema de “controlo e comando” incluindo um posto de controlo operacional fornecido pela Rússia e uma unidade de 
manutenção fornecida pelo lado europeu; 


e Instalações de comunicações incluindo um sistema para comunicações e telemetria bem como instalações ópticas, sonoras e 
de vídeo, etc. 
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Breve história do projecto e preparativos para o lançamento 


Em Junho de 2002 o conselho da ESA decidiu abrir o porto espacial europeu em Kourou ao lançador russo Soyuz e entre Setembro 
desse ano e Julho de 2003, foram levados a cabo estudos de desenhos preliminares que foram financiados pela França juntamente 
com o CNES, a Arianespace e a Starsem, a agência espacial russa Roscosmos e as companhias russas TSSKB Progress, KBOM e 
NPO-Lavotchkin. 


Em Julho de 2003 o Preliminary Design Review (RDP) concluiu que todo o projecto era tecnicamente possível, tendo também 
identificado vários pontos que necessitavam de ser consolidados: segurança no solo e em voo, implementação do quarto estágio 
Fregat e a definição do complexo de lançamento. Em Novembro foi assinado um acordo intergovernamental entre a França e a 
Rússia para permitir os lançamentos comerciais do foguetão Soyuz desde a Guiana Francesa. Nesta base, foi sugerido um programa 
opcional aos estados membros para se obter o financiamento para adaptar o lançador Soyuz para os lançamentos da Guiana Francesa 
e para a construção de uma nova base de lançamento. O primeiro lançamento estava nesta altura previsto para Dezembro de 2006. 
Em Fevereiro de 2004 deu-se uma reunião do conselho da ESA após o qual seis estados (Bélgica, França, Alemanha, Espanha, Itália 
e Suíça) decidiram participar no programa através de um financiamento conjunto com a União Europeia. 


Em Dezembro de 2004 o conselho da ESA finalizava o financiamento (ao aumentar os fundos e fazendo entrar a Áustria), além de 
decidir uma data definitiva para o início do programa. A França obteve um empréstimo do Banco de Investimento Europeu no valor 
de 121 milhões de euros que foi compartilhado com a Arianespace. 


A assinatura formal do acordo teve lugar a 11 de Abril de 2005 e a construção da plataforma de lançamento foi iniciada a 26 de 
Abril. Segundo o acordo assinado, a empresa russa KBOM deveria construir a plataforma em 35 meses, findos os quais a estrutura 
deveria ser utilizada para testes durante dois meses que culminariam com o primeiro lançamento previsto para 2008. 
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As escavações para a plataforma de lançamento foram iniciadas no final da época das chuvas de 2005. Em 2006 esperava-se que a 
construção do fosso das chamas, da plataforma de lançamento, do edifício de integração e montagem, e do centro de controlo 
estivesse finalizada em finais de 2007, iniciando-se nesta altura a integração do equipamento de solo russo. 


A 14 de Fevereiro de 2006 era assinado o primeiro contrato de fornecimento de quatro foguetões Soyuz que seriam lançados desde 
Kourou. Nesta altura a primeira missão estava prevista para Novembro de 2008. O local de construção da zona de lançamento foi 
oficialmente aberto a 26 de Fevereiro de 2007 com a presença de Jean-Jacques Dordaim (Director Geral da ESA), Yannick d'Escatha 
(Presidente do CNES), Jean-Y ves Le Gall (Director Geral da Arianespace) e Anatoly Perminov (então Presidente da Roscosmos). A 
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cerimónia teve lugar com a presença de muitas autoridades francesas e representantes de todas as entidades russas e europeias que 
contribuiram para o início do projecto. 


Nesta ocasião uma placa comemorativa foi descerrada e uma pedra proveniente da Plataforma de Lançamento *Gagarinsky Start” do 
Cosmódromo de Baikonur, foi depositada no local. Esta pedra é um poderoso símbolo da continuidade entre o local de lançamento 
russo, que viu o Início da Era Espacial com o Sputnik seguido do primeiro voo espacial tripulado, e a instalação de uma operação de 
lançamento Soyuz na Guiana Francesa. A chegada dos lançadores russos marca a culminação de 40 anos de cooperação espacial 
entre a França e a Rússia, uma década de cooperação industrial no âmbito da empresa Starsem, e a longa cooperação entre a ESA e a 
Roscosmos. Por esta altura o primeiro lançamento deveria ter lugar em Março de 2009. 


A 27 de Março de 2008 um comité consultivo russo reuniu-se na Guiana Francesa para rever a prontidão do local para a chegada da 
equipa russa que iria proceder à montagem da estrutura de lançamento. A 4 de Junho, o mesmo comité reunia-se em Moscovo e 
adiava o início da construção da estrutura da plataforma de lançamento até o mês de Agosto. A 17 de Junho a empresa TsSKB 
Progress enviava os três primeiros contentores com equipamento russo para Kourou. O equipamento fo1 transportado para Vyborg, 
perto de São Petersburgo, onde foi transferido para o cargueiro Fliterland que zarpou para a Guiana Francesa a 8 de Julho 
transportando 160 contentores. O equipamento transportado incluía uma cabine de serviço, um sistema principal que proporcionaria 
acesso ao lançador na plataforma de lançamento, bem como várias estruturas necessárias para operar o foguetão e o estágio superior. 
A chegada a Cayenne teria lugar a 25 de Julho. 





Entretanto entre 23 de Junho e 5 de Julho a empresa Mashinostroitel, em Perm, levava a cabo um teste de demonstração do sistema 
de transporte e erecção do lançador e que seria utilizado no ELS em Kourou. Presentes estavam também representantes da 
Arianespace e o teste foi conduzido antes do seu envio para a Guiana Francesa. 


Os trabalhos de construção da estrutura de lançamento tiveram início em finais de Agosto e a 20 de Setembro é assinado um novo 
contrato para o fornecimento de 10 foguetões Soyuz-ST. Nesta altura a primeira missão desde Kourou estava prevista para Setembro 
de 2009. 


= 


A empresa NPO Avtomatiki, de Yekatermburg, anunciava a 17 de Outubro que havia 
finalizado a instalação do sistema de verificação de lançamento, com os testes a serem 
finalizados no dia 22 de Outubro. Entretanto, a 19 de Dezembro começavam as 
operações de carga do navio Flinterland que transportaria mais equipamento entre São 
Petersburgo e a Guiana Francesa. O navio iniciaria a sua viagem a 22 de Dezembro, 
chegando ao porto de Degrad-des-Cannes, Cayenne, a 8 de Janeiro de 2009. A bordo 
seguiram 74 contentores e 51 itens que devido às suas dimensões não foram 
transportados nos contentores. Entre os itens transportados encontravam-se os braços 
mecânicos de suporte do lançador na plataforma de lançamento e os sistemas de 
abastecimento de peróxido de hidrogénio. 


Entretanto a 19 de Fevereiro iniciava-se a instalação do sistema de lançamento Soyuz. 
Estes trabalhos foram iniciados com a colocação do anel metálico multi-segmentado, 
denominado coroa de suporte, na plataforma de lançamento de cimento, seguindo-se a 
montagem do primeiro de dois mastros umbilicais que estão posicionados acima da 
coroa (as Imagens na página seguinte mostram os trabalhos a decorrer). 


A 28 de Março teve lugar uma reunião da equipa de gestão responsável pela 
construção da plataforma móvel de serviço que 1ria ser utilizada no novo complexo de 
lançamento. A reunião teve lugar no NITs RKP, cidade de Peresver — Sergiev Posad, 
onde a estrutura de 560.000 kg estava a ser montada (de facto a montagem tinha lugar 
nas antigas instalações da NIKhSM Remmash). Os testes tiveram início a 3 de Abril e 
após a sua conclusão a estrutura foi desmontada e enviada para Kourou. 





A 7 de Abril era anunciado que o primeiro lançamento teria lugar a 28 de Dezembro de 2009. 
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A 23 de Abril a Arianespace anunciava que haviam terminado os trabalhos de instalação dos dois mastros umbilicais e das quatro 
estruturas de suporte do lançador. 
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No dia 22 de Maio os dois primeiros foguetões Soyuz-ST estavam completamente fabricados, testados com sucesso e colocados no 
interior dos contentores de transporte nos quais seriam levados para Kourou 
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A 16 de Junho o primeiro lançamento de um foguetão Soyuz-ST desde Kourou era oficialmente adiado para 2010 e neste mesmo dia 
era anunciado que a torre móvel de serviço estava pronta para ser transportada. O transporte seria feito em 40 contentores com as 
primeiras peças a chegarem à Guiana Francesa a 20 de Julho e as últimas no mês de Agosto. Entretanto no dia 26 de Junho chegava 
ao porto de Pariacabo mais uma carga de equipamento transportada a bordo do navio de carga MN Colibri. A bordo encontravam-se 
grandes componentes tais como três tanques para oxigénio líquido, dois tanques para nitrogênio e uma estação de abastecimento de 
querosene de via-férrea. A rede de caminho de ferro e o sistema de abastecimento seria validada na segunda quinzena de Julho. 
Nesta altura decorriam os trabalhos finais de preparação da plataforma de serviço localizada por debaixo da plataforma de 
lançamento, e no sistema de lançamento principal enquanto decorria a instalação do sistema de controlo automático. 


A 29 de Setembro a agência de notícias russa TASS referia que o lançamento inaugural era adiado para Junho de 2010. 


Entre os dias 5 e 7 de Novembro eram colocados a bordo do navio de transporte MN Colibri vários contentores com as diferentes 
partes dos dois primeiros foguetões Soyuz-ST e dos estágios Fregat. O MN Colibri partiria do porto de São Petersburgo às 1500UTC 
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A bordo do MN Colibri encontravam-se 50 contentores. Cada lançador estava dividido em 10 contentores que transportam os 
propulsores laterais de combustível líquido, o estágio central Blok-A que é transportado em dois segmentos, o terceiro estágio Blok- 
I, o estágio superior Fregat e a carenagem Tipo ST, que é transportada em duas metades. Juntamente com os dois foguetões foi 
transportada uma determinada quantidade de querosene refinado para os propulsores laterais e para os outros estágios, bem como 
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UDMH, N,0, e hidrazina para o estágio Fregat. A bordo do Colibri seguiu também um modelo funcional do estágio Fregat que seria 
utilizado para testes de abastecimento 


A montagem da nova torre de serviço móvel teve início a 12 de Novembro mas no início de 2010 tornava-se claro que haviam 
surgido vários problemas na finalização do complexo de lançamento. Os atrasos no transporte e construção da torre de serviço móvel 
poderiam adiar o lançamento para 2011. Em meados de Abril a torre de serviço móvel que tantos problemas estava a causar, atingia 
uma altura de 39 metros. Nesta fase o primeiro lançamento estava ainda oficialmente previsto para o mês de Setembro. Em Junho a 
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Arianespace anunciava que a estrutura principal da torre estava pronta e que começavam os trabalhos de colocação da cobertura 
metálica. 





A 7 de Maio decorriam os trabalhos de verificação de montagem inicial do 
foguetão lançador 14414 Soyuz ST-A (2-la). Estas actividades faziam parte de 
uma verificação regular que é standard para todos os lançadores da família Soyuz 
que se encontram em armazenamento aguardando a sua missão. O processo de 
montagem foi também utilizado para qualificar os procedimentos de montagem no novo edificio de integração do lançador em 
Kourou. Nesta altura a primeira carga do foguetão Soyuz-ST seria o satélite de comunicações Hylas para a empresa Avanti 
Communications. 








Os trabalhos de integração dos quatro propulsores laterais do primeiro Soyuz-ST terminaram a 8 de Maio, seguindo-se os testes 
pneumáticos e depois a instalação do terceiro estágio Blok-I, permitindo assim a realização de testes eléctricos. 


A 13 de Maio era revelado que o primeiro lançamento estaria agendado para o período entre 17 e 18 de Dezembro de 2010. A 19 de 
Junho era formalmente assinado o contrato para o fornecimento de 10 novos foguetões Soyuz-ST entre a Roscosmos e a 
Arianespace. 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 117 / Novembro de 2011 122 


Em Órbita 


) 
! | 
8! 
e E, Fr 
lh E ud 
gi pré” 


! N 


h z — ta 


" E 
rj | 
I 
— == É my 
E = FR 


E 
Tito 
e mi 


. 
Tm 
do 2a E, 





Em Setembro os responsáveis europeus e russos admitiam que o primeiro lançamento teria lugar no primeiro trimestre de 2011, no 
entanto, outras fontes dentro da indústria referiam que mesmo esse prazo seria muito dificil de atingir. No mês de Outubro era 
referido que mesmo um prazo de Junho de 2011 para o primeiro lançamento seria dificil de concretizar. Nesta altura o ensaio do 
transporte do lançador sem combustível para a plataforma de lançamento e o teste integrado do complexo de lançamento com o 
foguetão, haviam sido adiados para 2011. Assim, uma combinação de atrasos com as cargas disponíveis e com a finalização do 
complexo de lançamento, haviam adiado o lançamento para Junho de 2011. 


A 1 de Novembro um comunicado conjunto da indústria espacial russa (que incluía as empresas TSENKI, TsSKB-Progress, 
Lavochkin e outras) anunciava a finalização da construção e comissionamento da plataforma de lançamento Soyuz na Guiana 
Francesa. 


Tn 
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Imagens do Complexo de Lançamento ELS no CSG Kourou, Guiana Francesa (Imagens: Roscosmos) 
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O processo de validação dos métodos de transporte e transferência de propolentes e fluidos para o novo complexo de lançamento foi 
finalizado a 16 de Novembro, marcando assim um novo passo em direcção ao voo inaugural em 2011. Neste longo processo foram 
validados os métodos de fornecimento de oxigénio líquido, nitrogénio líquido e de peróxido de hidrogénio, à plataforma de 
lançamento, enquanto que as avaliações finais dos métodos de fornecimento de querosene seriam levadas a cabo em finais de 
Novembro e Dezembro. 


A 25 de Novembro a Arianespace anunciava que a torre de serviço móvel havia finalizado a sua primeira deslocação para a 
plataforma de lançamento num passo importante em preparação para o primeiro voo. O processo de validação consistiu em percorrer 
a distância de 80 metros entre a sua posição de lançamento e a plataforma. Durante o processo de deslocamento a torre move-se 
sobre carris propulsionados por motores hidráulicos que permitem que a torre se desloque a uma velocidade máxima de 8 m/s. 





O segundo foguetão Soyuz ST-A foi também montado no mês de Novembro num processo de validação dos veículos em 
armazenamento tal como havia acontecido com o primeiro foguetão. Este processo foi finalizado a 9 de Dezembro, com o lançador a 
ser desmontado de seguida e colocado de novo em armazenamento. 





Lançamento dos satélites Galileu IOV 


Um comité consultivo representando os diversos participantes no projecto reuniu em Moscovo a 27 de Janeiro de 2011, mas a 
Roscosmos só se juntou aos trabalhos a 2 de Fevereiro. Tal como era previsto o primeiro lançamento desde o novo complexo foi 
agendado para 31 de Agosto, com o lançador a ser identificado como um foguetão 14A414-1B Soyuz ST-B e a sua carga seria o 
primeiro par de satélites da constelação Galileu. No entanto, em Março o lançamento havia sido adiado para finais de Setembro. 


Finalizada a sua construção, o complexo de lançamento foi oficialmente entregue à Arianespace pela ESA a 1 de Abril. 


No dia 29 de Abril teve lugar pela primeira vez o transporte de um foguetão Soyuz ST-B para a plataforma de lançamento em 
Kourou. O transporte foi iniciado às primeiras horas do dia após a luz verde dada pela comissão conjunta russo-europeia e teve como 
objectivo validar todos os processos que 1rão replicar todos os aspectos da fase final de preparação para o lançamento, exceptuando 
os processos de abastecimento. Estas operações terminaram a 4 de Maio com a contagem decrescente final que na altura foi 
propositadamente interrompida permitindo assim confirmar os procedimentos a levar a cabo numa interrupção desta operação no dia 
do lançamento. A contagem seria retomada a 5 de Maio com um lançamento simulado, bem como a trajectória da missão. 
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Em cima: os preparativos do transporte do foguetão Soyuz-ST para a plataforma de lançamento (Imagens: Roscosmos) 


Em baixo: o foguetão na plataforma de lançamento e na página seguinte o processo de erecção (Imagens: Arianespace) 
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As diferentes fases do transporte e erecção do foguetão 
lançador Soyuz-ST na nova plataforma de lançamento em 
Kourou e posterior transporte da carga simulada 
(Imagens: Arianespace). 
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A 7 de Maio teve lugar uma cerimônia oficial que marcou a entrega por parte da ESA da chave do complexo de lançamento à 
Arianespace, após o complexo ter sido declarado pronto para a sua primeira missão e a 23 de Maio era anunciado que o primeiro 
lançamento desde o novo complexo teria lugar a 20 de Outubro com o lançamento dos dois primeiros satélites Galileu IOV por um 
foguetão 14414-1B Soyuz ST-B/Fregat-MT. 


A 8 de Junho partia de São Petersburgo a bordo do 
navio de carga MN Colibri mais uma carga de 
componentes (diferentes estágios, carenagens e 
propolente) para dois primeiros foguetões Soyuz- 
ST que seriam lançados desde Kourou. A viagem 
demoraria cerca de três semanas, terminando no 
porto de Pariacabo a 21 de Junho (imagem ao lado: 
Arianespace). 
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Os trabalhos eram frenéticos nas instalações da 
Thales Alenia Space em princípios de Junho com 
os especialistas a em três turnos, sete dias por 
semana, para poderem colocar os dois primeiros 
satélites prontos para o lançamento. Em finais de 
Maio haviam sido finalizados os testes dos 
sistemas dos satélites sendo estes ligados aos 
centros de controlo em Oberpfaffenhofen e em 
Darmstadt. Esta foi uma das séries campanhas de testes integrados aos dois satélites que verificaram a sua prontidão. Estes testes 
também incluíram o centro de controlo de navegação em Fucino e elementos do sistema de recepção no solo que serão utilizados 
para os serviços de geoposicionamento. 
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O primeiro dos dois satélites Galileu (IOV FM-2) chegava ao aeroporto Rochambeau de Cayenne no dia 7 de Setembro a bordo de 
um avião de carga Antonov An-124-100 “Ruslan”, enquanto que o segundo satélite Galileu (IOV-1 ProtoFlight Model *'PFM?) 
chegava a 14 de Setembro a bordo de um avião de carga 
Iyushin 11-76 após ambos terem partido das instalações da 
Thales Alenia Space em Roma. Após a aterragem o 
contentor de cada satélite foi colocado num veículo de carga 
e transportado por terra até ao Centro Espacial da Guiana, 
sendo deslocado para as instalações de preparação onde 
ficaram durante a noite 


Entretanto a 24 de Agosto era lançado desde o Cosmódromo 
de Baikonur o foguetão 11A511U Soyuz-U (J115000-132) 
com o veículo de carga Progress M-12M (11D615460 n.º 
412). Durante a fase de ignição do terceiro estágio ocorreu 
um problema que levou à carga do veículo que se despenhou na Sibéria. Em resultado deste acidente, todos os lançamentos dos 
foguetões da família Soyuz foram suspensos e estabelecida uma comissão de inquérito para determinar as causas do acidente. Os 
foguetões Soyuz ST-A que se encontravam em Kourou acabariam também por ser afectados por esta situação e em meados de 
Setembro os dois estágios Blok-I destes lançadores eram transportados de volta para as instalações da TsSSKB-Progress em Rússia 
para ser feita uma inspecção aos seus motores RD-0110. 





A integração do foguetão 14414-1B Soyuz ST-B (001) que seria utilizado para lançar os dois primeiros satélites Galileu teve início 
a 12 de Setembro, marcando asssm um marco importante na introdução do lançador no conjunto de foguetões da empresa 
Árianespace. O estágio central do lançador, Blok-A, foi acoplado com os quatro propulsores laterais de combustível líquido com a 
integração horizontal a ter lugar no interior do edifício de integração do lançador MIK. Em Julho havia tido lugar a Launcher Flight 
Readiness Review que analisara os preparativos para a montagem do lançador. A campanha para o lançamento começara a 16 de 
Agosto com os testes eléctricos e mecânicos do estágio superior Fregat-MT (1030) realizados no que foi depois transportado para o 
edifício de preparação da carga (S3B) para o processo de abastecimento. O Fregat-MT transporta uma carga extra de 900 kg de 
propolente para estas missões. 
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Após chegarem a Kourou, os dois satélites Galileu foram submetidos a vários testes para verificar a sua integridade e depois foram 
preparados para o lançamento. A 4 de Outubro os dois satélites estavam já abastecidos e prontos para serem acoplados com o 
sistema de suporte que por sua vez seria acoplado ao estágio superior. Este sistema de suporte foi desenhado e fabricado pela RUAG 
Space, Suécia. O primeiro satélite a ser colocado no suporte foi o IOV PFM, seguindo-se o IOV FM-2 no dia 5 de Outubro. O 
conjunto foi depois transportado a 7 de Outubro para as instalações de integração do estágio Fregat-MT que no dia anterior havia 
sido transportado desde a estação de abastecimento no edifício S3B, para o stand de integração do sistema compósito superior. As 
operações de integração do sistema de suporte com os dois satélites Galileu com o estágio Fregat-MT teriam lugar a 10 de Outubro. 





Nos dias 10 e 11 de Outubro a nova 
plataforma de lançamento foi submetida 
a uma série de testes, incluindo testes 
funcionais do sistema de transporte e 
erecção e a deslocação da torre de 
serviço desde a sua posição operacional 
na plataforma de lançamento. 


A 12 de Outubro o foguetão Soyuz ST- 
B era colocado no sistema de transporte 
e erecção em preparação para a sua 
transferência para a plataforma de 
lançamento. No mesmo dia os dois 
satélites juntamente com o estágio 
superior eram colocados no interior da 
carenagem de protecção formando assim 
a unidade compósita superior que seria 
mais tarde transportada para a 
plataforma de lançamento já depois do 
foguetão ter sido lá instalado na posição 
vertical. 





O foguetão 14414-1B Soyuz ST-B (001) foi transportado desde o edificio de integração MIK para a plataforma de lançamento ELS 
no dia 14 de Outubro, abandonando o MIK pelas 1000UTC. O lançador foi transportado ao longo dos 600 metros que separam o 
MIK da plataforma de lançamento na posição horizontal e depois colocado na posição vertical sobre o fosso das chamas, abrindo 
assim caminho para que o sistema compósito superior fosse por sua vez transportado para a plataforma de lançamento e colocado 
sobre o estágio Blok-I. Esta integração da carga é a principal diferença entre as operações levadas a cabo nos cosmódromos de 
Baikonur e Plesetsk em comparação com o CSG Kourou. Após ser colocado na posição vertical procedeu-se à deslocação da torre 
móvel de serviço para a sua posição operacional. Ao final do dia procedeu-se então à transferência dos satélites e sua colocação 
sobre o lançador. 
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No dia 15 de Outubro os especialistas executaram uma validação da deslocação da torre móvel de serviço para a sua posição de 
lançamento, expondo pela primeira vez o lançador por completo. Outras actividades levadas a cabo neste dia incluíram o teste das 


ligações de telemetria com o foguetão seguindo-se a deslocação da torre móvel de serviço para a sua posição operacional, onde 
permaneceria até T-1h. 
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No dia 18 de Outubro teve lugar um ensaio geral para o lançamento que validou os procedimentos da missão desde a contagem 
decrescente até à separação dos dois satélites. Nesta altura o lançamento estava previsto para ter lugar às 1034:28UTC do dia 20 de 
Outubro. O ensaio realizado forneceu uma das verificações finais para este lançamento histórico designado VS01 na sequência de 
numeração da família de lançadores da Arianespace, proporcionando uma representação realística da missão incluindo o seguimento 
pelas estações terrestres do lançador e do estágio Fregat-MT. 


O ensaio incorporou uma simulação das duas emissões de telemetria a partir do lançador, a partir das quais é executado o tratamento 
inicial dos dados em Kourou pelo seu fabricante TsSSKB Progress, juntamente com a telemetria do estágio superior Fregat-MT que 
foi enviada para o centro de monitorização de voo do seu fabricante a empresa NPO Lavochkin, em Moscovo, e onde estavam 
presentes representantes da Arianespace. 


Nas horas que antecederam o início da reunião da Comissão Estatal que iria decidir 
sobre a autorização para o abastecimento do lançador, os especialistas foram 
preparando o veículo, monitorizando os seus sistemas bem como a sua carga. 


A reunião da Comissão Estatal teve início pelas 0610UTC do dia 20 de Outubro e 
no final foi dada luz verde para o início do abastecimento do foguetão que ocorreu 
às 0634UTC. No entanto, o abastecimento seria suspenso pouco tempo depois 
devido a uma fuga no sistema de abastecimento. Segundo Jean-Yves Le Gall, 
Presidente da Arianespace, “durante a fase final do abastecimento do terceiro 
estágio, ocorreu aparentemente uma variação na pressão no seu sistema 
pneumático, e observamos uma inesperada desconexão de duas ligações que 
permitem o abastecimento do terceiro estágio do Soyuz com oxigénio líquido e 
querosene. O problema aparentemente é devido a uma fuga numa válvula neste 
sistema pneumático, e tomamos a decisão de esvaziar o lançador e substituir a 
válvula.” Jean-Yves Le Gall teve anda o cuidado de sublinhar que a anomalia 
ocorreu no sistema pneumático no solo e não no lançador. 


E De salientar que o abastecimento do foguetão é executado no interior da torre 
x 7 móvel de serviço que continua na sua posição operacional na plataforma de 
lançamento durante o procedimento. 





No final do dia 20 era anunciado que o lançamento seria somente adiado por 24 horas, sendo agendado para as 1030:26UTC do dia 
21 de Outubro. 


A reunião da Comissão Estatal teve início pelas 0610UTC do dia 21 de Outubro e no final foi dada luz verde para o início do 
abastecimento do foguetão que ocorreu às 0630UTC. O abastecimento terminaria pelas 0845UTC, seguindo-se às 0930UTC a 
remoção da torre móvel de serviço. 
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Pelas 1024:16UTC (T-6m 10s) a chave foi colocada na posição de ignição, iniciando-se a sequência sincronizada e a T-5m Os 
(1025:26UTC) o estágio superior Fregat-MT começou a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia. A 
separação do braço umbilical do sistema compósito superior é separado a T-2m 25s (1028:01UTC) e a retracção do mastro umbilical 
inferior ocorre a T-20s (1030:06UTC). A ignição dos motores do foguetão teve lugar a T-17s (1030:09UTC) seguindo-se o nível de 
força preliminar a T-15s (1030:11UTC), atingindo a força máxima a T-3s (2030:23UTC). O foguetão 14A14-1B Soyuz ST- 
B/Fregat-MT (B15000-001/1030/VS01) abandona a plataforma de lançamento a T=Os (1030:26UTC). 
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O final da queima e separação dos quatro 
propulsores lateras de combustível 
líquido ocorreu a T+lm 58s 
(1032:24UTC), seguindo-se a T+3m 38s 
(1034:04UTC) a separação das duas 
metades da carenagem de protecção da 
carga (8IKS n.º B15000-011), agora 
desnecessária. O final da queima e 
separação do estágio central Blok-A 
ocorre a T+4m 48s (1035:14UTC), pouco 
tempo depois da ignição do terceiro 
estágio Blok-I. De facto, a ignição do 
terceiro estágio ocorre anda com o 
estágio central acoplado naquilo que é 
denominada uma ignição a quente com os 
gases de combustão a serem expelidos 
pela grelha que faz a ligação física entre 
os dois estágios. 


A ignição do terceiro estágio terminaria às 
1039:50UTC (T+9m 24s), ocorrendo a sua 
separação segundos depois e abrindo 
assim caminho para a primeira ignição do 
estágio Fregat-MT que teria lugar às 
1041:5S0UTC (T+l0m 245) e que 
terminaria às 1053:57UTC (T+23m 31s), 
com o conjunto a entrar na fase de voo 
balística. A segunda ignição do Fregat- 
MT teria lugar às 1410:3]1UTC (T+3h 
40m 05s) e terminava às 1414:56UTC 
(T+3h 44m 275). 


A separação simultânea dos satélites Galileu ocorreu às 1419:56UTC (T+3h 49m 27s) com os dois satélites a ficarem colocados 


numa órbita circular a 23.222 km de altitude com uma inclinação de 54,7º. 
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NPP — Construindo uma nova era de observação da Terra 


O National Polar-orbiting Operational Environmental Satellite System Preparatory Project (NPP) é a primeira missão desenhada 
para recolher dados críticos para melhorar as previsões meteorológicas a curto prazo e aumentar a nossa compreensão das alterações 
climáticas a longo prazo. O NPP irá continuar a observação da Terra a partir do espaço na qual a NASA é pioneira há mais de 40 
anos. 


O satelite NPP 


Construído pela Ball Aerospace e baseado no modelo BCP-2000, o satélite tinha uma massa de 1.976 kg no lançamento. O satélite 
transporta cinco instrumentos, incluindo quatro modernos sensores, que irão fornecer aos cientistas dados para aumentar mais de 30 
bases de dados a longo prazo. Estes registos, que variam desde a camada de ozono e cobertura dos solos até às temperaturas 
atmosféricas e coberto de gelo, são muito importante para as ciências das alterações globais. 


O NOO serve como uma ponte entre o sistema de satélites FOS (Earth Observing System) da NASA e o sistema JPSS (Joint Polar 
Satellite System), que ria obter dados sobre o clima e o tempo. O JPSS será desenvolvido pela NASA para a National Oceanic and 
Átmospheric Administration (NOAA). Os meteorologistas do NOAA 1rão Incorporar os dados do NPP nos seus modelos de previsão 
do tempo para criar previsões e avisos que irão auxiliar na antecipação, monitorização e reacção a muitos tipos de desastres naturais. 


A missão do NPP 


Na última dúzia de anos a NASA 
lançou uma série de satélites — 
inclundo aqueles colectivamente 
denominados Earth Observing 
System (EOS) -— que fornecem 
introspecções críticas sobre a 
dinâmica de todo o sistema da Terra 
incluindo as nuvens, oceanos, 
vegetação, gelo e a atmosfera. 


Agora, a NASA está a ajudar a criar 
uma nova geração de satélites para 
prolongar estas observações 
ambientais globais. O próximo passo 
nesta transição é o NPOESS 
Preparatory Project (NPP). Este 
satélite científico teve início numa 
parceria entre a NASA, a National 
Oceanic and Átmospheric 
Administration (NOAA) e a Força 
Aérea dos Estados Unidos. Esta 
parceria, o National Polar-orbiting 
Operational Environmental Satellite 
System (NPÕESS), foi reorganizada e 
parte deste sistema tornou-se no Joint Polar Satellite System (JPSS), que a NASA está a desenvolver para a NOAA. 





O NPP é um satélite que transporta cinco instrumentos muito diferentes para monitorizar o ambiente na Terra e o clima do planeta. 
As medições do NPP serão utilizadas para mapear os solos e monitorizar as alterações na produtividade da vegetação. O NPP irá 
registar o ozono e os aerossóis, bem como obter as temperaturas dos mares e do solo. O NPP monstoriza o gelo no mar, na terra e os 
glaciares em todo o planeta. Para além de continuar os registos destes dados, o NPP será também capaz de monitorizar os desastres 
naturais tais como erupções vulcânicas, fogos florestais, secas, inundações, tempestades de areia, além de furacões e tufões. 


No conjunto, o NPP monstoriza a saúde da Terra desde o espaço — providenciando a continuidade de registos que já se prolongam 
por décadas e estabelecendo a base para as futuras missões científicas que irão estudar o ambiente do nosso planeta. 


Instrumentação 


Os cinco instrumentos do NPP obtêm dados sobre os solos, os oceanos e a atmosfera e, como resultado, o NPP serve como uma 
ligação importante entre a actual geração de satélites de observação da Terra e a próxima geração de satélites de observação do 
clima. 


O satélite observa a superfície duas vezes em cada 24 horas, uma vez durante a luz do dia e outra vez à noite. Na sua órbita o NPP 
voa a uma altitude média de 824 km acima da superfície numa órbita polar, orbitando o planeta 14 vezes por dia. O satélite envia os 
seus dados uma vez por órbita para uma estação de recepção em Svalbard, Noruega, e de forma contínua para os utilizadores locais. 
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Os instrumentos a bordo do NPP são o Visible Infrared Imaging Radiometer Suite (VIIRS), o Clouds and the Earth's Radiant 
Energy System (CERES), o Cross-track Infrared Sounder (CrIS), o Advanced Technology Microwave Sounder (ATMS) e o Ozone 
Mapping and Profiler Suite (OMPS). 


Instrumento Descrição 


O VIRRS é o maior instrumento a bordo do NPP. Irá recolher imagens radiométricas em comprimentos de onda 

visíveis e de infravermelhos do solo, atmosfera, gelo e oceanos. Os dados do VIIRS, obtidos através de 22 canais 

ao longo do espectro electromagnético, serão utilizados para observar incêndios activos, vegetação, cor dos 

oceanos, temperaturas da superficie dos mares e outras características da superfície. Uma variedade de cientistas 

1rá estudar estes dados, a maior parte da qual é utilizada para monitorizar a rapidez e os impactos das alterações do 
VIIRS 


clima. Os cientistas atmosféricos utilizam alguns destes canais para observar as nuvens e pequenas partículas em 
suspensão denominadas aerossóis. Os oceanógrafos usam o VIIRS para monitorizar o fitoplancton e os sedimentos 
nos mares. Os ecologistas terrestres utilizam o instrumento para monitorizar o coberto florestal e produtividade e 
os especialistas do gelo usam-no para monitorizar as alterações no gelo polar. O VIIRS tem similaridades com o 
instrumento Moderate Resolution Imaging Spectroradiometers (MODIS) que actualmente opera em dois satélites 
da NASA: o Terra e o Aqua. 


O CERES mede a energia solar reflectida pela Terra e o calor emitido pelo nosso planeta. Estas energias solares e 
termais são partes chave do que é denominado “orçamento de radiação da Terra”. Quando a luz solar atinge a 
Terra e a sua atmosfera, estas aquecem. As nuvens e outras superfícies ligeiramente coloridas tais como a neve e o 
gelo, reflectem alguma da luz e do calor solar, arrefecendo a Terra, enquanto que um arrefecimento adicional 
CERES provém da radiação que a própria Terra emite para o espaço. É crucial para os cientistas compreender este sistema 


complexo. A alteração de papéis das nuvens neste sistema é um dos maiores enigmas nas ciências do clima. 
Assim, os cientistas necessitam de dados estáveis a longo prazo para fazerem previsões precisas da alteração 
climática global. O CERES a bordo do NPP continua um registo de vários anos da quantidade de energia que entra 
e sai do topo da atmosfera terrestre. Um total de quatro instrumentos CERES está a bordo dos satélites EOS Terra 
e Aqua. 


relação aos seus antecessores que se encontram em satélites operacionais, e uma precisão comparável ao 
Átmospheric Infrared Sounder (AIRS) no satélite Aqua. A NOAA 1rá utilizar o CrIS para previsões numéricas do 
tempo e, devido ao facto de ser um instrumento novo, a sua utilização do NPP fornece um teste real do 


Os instrumentos CrIS e ATMS trabalham em conjunto, proporcionando perfis globais a alta resolução da 

temperatura e da humidade. Estes sensores atmosféricos avançados criam perfis de tempestades e de outras 

condições climáticas, ajudando nas previsões a curto prazo e a longo prazo. O CrIS mede canais contínuos na 

CrIS região de infravermelho e tem a possibilidade de medir perfis de temperatura com uma precisão melhorada em 
equipamento antes das futuras missões JPSS da NOAA. 


(AMSU), e combina todas as suas capacidades num só instrumento. Trabalhando em conjunto, o CrIS e o ATMS 
constituem a Cross-track Infrared Microwave Sounding Suite (CrIMSS). 





O instrumento ATMS trabalha tanto em condições de tempo limpo como em tempo nublado, fornecendo medições 
de microondas com uma alta resolução espacial da temperatura e humidade. O ATMS tem uma melhor 
ATMS amostragem e mais dois canais do que instrumentos anteriores tais como o Advanced Microwave Sounding Units 


O OMPS mede a camada de ozono na atmosfera superior — fazendo registos do estado das distribuições globais do 
ozono, incluindo o denominado “buraco de ozono”. Também monitoriza os níveis de ozono na troposfera, a 
camada mais baixa da atmosfera. O OMPS prolonga um registo de 40 anos da camada de ozono enquanto fornece 
uma melhor resolução vertical em comparação com anteriores instrumentos operacionais. Mais perto do solo, as 


medições do OMPS do ozono danoso melhoram a monitorização da qualidade do ar e quando combinado com as 
previsões das nuvens, auxilia na criação do Nível de Ultravioleta, um guia para os níveis seguros de exposição à 
luz solar. Este instrumento tem dois sensores, de desenho novo, compostos por três espectrómetros avançados de 
observação hiperespectral. 
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Modulo de propulsão 
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Os outros satelites abordo do Delta-2 


Para além do satélite NPP, a missão D357 do Delta-2 transportava outros seis satélites de menores dimensões (picossatélites) 
transportados em três PPOD da CalPoly: o RAX-2, os satélites DICE, o AubieSat-1, o M-Cubed e o Explorer-l Prime F2. 
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idênticos que são libertados de forma simultânea a partir de um 


O RAX-2 (Radio Aurora Explorer-2), da Universidade do Michigão, é um satélite 
construído pelos estudantes desta universidade que irá medir o fluxo de energia na 
10nosfera, a parte mais alta da atmosfera terrestre onde a radiação solar transforma os 
átomos regulares em partículas carregadas. A medição será feita utilizando um radar de 
alta-resolução para estudar pequenas alterações na altitude do veículo, para assim aferir a 
relação entre tais alterações e as linhas do campo magnético. O RAX é uma experiência 
Ground-to-Space Bistatic Radar Experiment. O RAX-2 tem uma massa de 3 kg e é 
composto por uma estrutura tripla de CubeSat. O satélite tirou partido da experiência 
obtida com o RAX-1 e é lançado ao abrigo do programa Educational Launch of 
Nanosatellites (ELaNa) da NASA. 


Os satélites DICE (Dynamic lonosphere CubeSat Experiment) 1 e 2 irão observar as 
tempestades periódicas na ionosfera que ocorrem principalmente sobre os Estados 
Unidos, para mapear a denominada Storm Enhanced Density (SED) da protuberância na 
1onosfera terrestre. Os dois satélites irão medir a densidade do plasma e os campos 
magnéticos para determinar a forma e o porquê das variações na densidade do plasma 
1onosférico que afectam a performance dos sistemas de comunicações, vigilância e de 
navegação na Terra e no espaço. 


A missão DICE é 
composta por dois 
Cubesat 1.5U 


único PPOD (NASA's Poly Picosatellite Orbital Deployer) na 
mesma órbita. Cada satélite transporta duas sondas Langmuir 
para medir in-situ as densidades do plasma atmosférico e sondas 
de campo magnético para medir os campos magnéticos DC e 
AC. Estas medições irão permitir uma identificação precisa das 
características temporais das tempestades, tais como a 
protuberância SED, juntamente com medições de campo 
magnético simultâneas e co-localizadas, que estão em falta. 


Ao longo do tempo os satélites irão separar-se devido às 
diferenças nas velocidades de ejecção. A utilização de dois 
satélites idênticos permite a deconvolução das ambiguidades 
temporais e espaciais nas observações da 10nosfera a partir de 
uma plataforma móvel. Cada satélite tem uma massa de 1,5 kg. 








O AubieSat-1, construído por alunos da Universidade de Auburn, 
é um IU Cubesat e irá medir os raios gama produzidos pelas 
tempestades a grande altitude. Os dados obtidos pelo pequeno 
satélite serão transmitidos para uma estação de recepção no solo 
localizada no Departamento de Física da Universidade de 
Auburn, onde serão analisados. A sua massa é de 1 kg. 


O satélite M-Cubed é um IU Cubesat com uma massa de 1 kg 
desenvolvido e operado pela Universidade do Michigão (Student 
Space Systems Fabrication Lab - S3FL) cujo desenvolvimento 
teve início em 2007. Transporta uma carga de observação da 
Terra que consiste numa câmara de 2 MPixel com um campo de 
visão de 50º e uma distância focal de 2,8 mm. A bordo segue 
também o COVE (CubeSat On-board processing Validation 
Experiment) do Laboratório de Propulsão a Jacto da NASA que 
tem por objectivo demonstrar o sistema de processamento a 
bordo para optimizar o processamento de dados e o desenho de 
um SpectroPolarimetric Imager (MSPT multiangular para a 


missão ACE Decadal Survey que irá obter uma redução de duas ordens de magnitude no fluxo de dados. O satélite é lançado ao 
abrigo do programa Educational Launch of Nanosatellites (ELaNa) da NASA. 
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O satélite Explorer-1 Prime F2 foi originalmente construído como suplente do satélite Explorer-l Prime que foi perdido devido a 
um acidente com um foguetão Taurus-XL em Março de 2011. O objectivo desta missão é a voar uma experiência semelhante à que 





foi transportada no satélite Explorer-l em 1958, mas usando 
tecnologia actual. Este satélite tem uma massa de 1 kg. 


O satélite foi desenvolvido pelo Laboratório de Engenharia e 
Ciência Espacial da Universidade do Montana e é baseado no 
modelo CubeSat do Montana Space Grant Consortium. 


Transporta um tubo Geiger em miniatura doado pelo Dr. Van 
Allen, sendo utilizado para medir a intensidade e a variabilidade 
dos electrões na órbita terrestre baixa. O satélite irá também 
demonstrar a tecnologia no Laboratório de Engenharia e 
Ciência Espacial da Universidade do Montana e que utiliza um 
popular chip de rádio para encerrar uma ligação de dados com o 
equipamento de rádio amador standard, permitindo assim às 
pessoas em todo o mundo contactar o satélite e obter dados 
científicos e de manutenção. O satélite é lançado ao abrigo do 
programa Educational Launch of Nanosatellites (ELaNa) da 
NASA. 


O programa ELaNa 


O programa ELANA (Educational Launch of Nanosatellites 
(ELaNa) da NASA é uma parceria feita em conjunto com o 
Launch Services Program e com várias universidades para o 
lançamento de pequenos satélites. Estes pequenos satélites são 
denominados “CubeSat” devido ao seu formato. 


As missões destes pequenos satélites fornecem à NASA oportunidades valiosas para testar tecnologias emergentes e componentes 
comerciais recentes que possam vir a ser Úteis em missões espaciais futuras. 


Os nanossatélites da NASA são desenhados para 
um espectro variado de missões espaciais, 
incluindo missões biológicas, teste de avançados 
sistemas de propulsão e tecnologias de 
comunicação. 


Os CubeSat são uma classe de pequenos satélites 
de pesquisa denominados “picossatélites”. Estes 
satélites têm um tamanho de cerca de 10 cm e 
uma massa não superior a 1 kg. 


O Centro Espacial Kennedy desenvolveu o 
sistema Poly-Picosatellite Orbital Deployer 
(PPOD) para transportar e colocar em órbita 
estes pequenos satélites. Este sistema, desenhado 
e fabricado pela Universidade Estatal Politécnica 
da Califórnia em parceria com a Universidade de 
Stanford, já foi utilizado em missões do 
Departamento de Defesa dos Estados Unidos e 
em lançadores comerciais. 
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- Fanque de comburivel 


Primeiro 
EStipio Secção de cespe central 
Fangque de oxidante de 


Primeiro estipio 


vácuo (890 kN ao nível do mar), tendo um Tes de 264 s e um tempo 
de queima de 265 s. Consome LOX e querosene altamente refinado 
(RP-1). O RS-27A é construído pela Rocketdyne. 


O segundo estágio do Delta 2 (Delta K) tem um peso bruto de 6.953 
kg e um peso de 949 kg sem combustível, tendo um comprimento de 
5,9 metros e um diâmetro de 1,7 metros. No vácuo o seu motor 
Aerojet AJ10-118K (com um peso de 124,74 kg, diâmetro de 1,53 
metros e comprimento de 2,68 metros) produz uma força de 43,4 kN, 
tendo um les 318 s e um tempo de queima de 444 s. Consome N,04 
e Aerozine-50. 
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O foguetão Delta-2 7920-10€ 


Os foguetões Delta (Delta-2 e Delta-IV) são comercializados 
pela ULA (United Launch Alliance). Este foi o 357º 
lançamento de um foguetão da série Delta desde 1960, sendo 
o 151º Delta 2 a ser utilizado (contando com os dois 
lançamentos das versões Heavy), o 233º lançamento de um 
Delta-2 com o envolvimento da NASA, o 6º Delta de 2011, a 
50º missão de um Delta-2 supervisionada pela NASA, o 41º 
Delta-2 a ser lançado desde a Base Aérea de Vandenberg e o 
21º voo da versão 7920-10C. Os Delta são construídos pela 
Boeing em Huntington Beach, Califórnia. As diferentes 
partes do lançador são montadas em Pueblo, Colorado. 


A versão 7920-10C é composta por seis partes principais: o 
primeiro estágio que é composto pelos propulsores laterais a 
combustível sólido, o motor principal no corpo principal do 
lançador, o inter-estágio (que faz a ligação fisica entre o 
primeiro e o segundo estágio), o segundo estágio e uma ogiva 
de 10 pés (3,05 metros) de diâmetro fabricada em materiais 
compósitos. 


O Delta-2 7920-10C atinge uma altura de 38,71 metros e tem 
um diâmetro de 2,44 metros (sem entrar em conta com os 
propulsores sólidos na base). No lançamento tem um peso de 
231.871 kg. É capaz de colocar uma carga de 5.959 kg numa 
órbita terrestre baixa, 2.120 kg para uma órbita de 
transferência para a órbita geossíncrona ou então 1.000 kg 
numa órbita heliocêntrica. 


Os nove propulsores lateras GEM-40 (Graphite Epoxy 
Motor-40), são fabricados pela Alliant Techsystems e cada 
um pode desenvolver 492,93 kN no lançamento, tendo um 
les de 274 s e um Tes-nm de 244 s. Têm um comprimento de 
12,96 metros, diâmetro de 1,02 metros e uma massa de 
13.064 kg com propolente e 1.631 kg sem propolente, tendo 
um tempo de queima de 63 segundos. 


O primeiro estágio (Delta Thor XLT-C) tem um peso bruto 
de 101.697 kg e um peso de 5.888 kg sem combustível. Tem 
um comprimento de 26,09 metros e um diâmetro de 2,44 
metros. Está equipado com um motor RS-27A que tem um 
peso de 1.027 kg, um diâmetro de 1,07 metros e uma altura 
de 3,78 metros. No vácuo produz uma força de 1.024 kN no 
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Lançamento 
1999-020 


2001-055 


2002-005 


2004-014 
2006-057 
2007-041 
2009-023 
2009-052 


2009-055 


Data 


15-Abr-99 


07-Dez-04 


11-Fev-02 


20-Abr-04 


14-Dez-06 


18-Set-07 


05-Mai-09 


24-Set-09 


08-Out-09 


Hora (UTC) 
18:32:00 


15:07:33 


17:43:44,382 


16:57:23,734 
21:00:00,647 
18:35:00,526 
20:24:25,757 
12:20:00,223 


18:51:00,666 


Veículo 
Lançador 


D268 


Local Lançamento 


Vandenberg AFB, 
SLC-2W 
Vandenberg AFB, 


RR SLC-2W 


Vandenberg AFB, 
SLC-2W 


Vandenberg AFB, 
SLC-2W 
Vandenberg AFB, 
SLC-2W 
Vandenberg AFS, 
SLC-2W 
Vandenberg AFS, 
SLC-2W 
Cabo Canaveral AFS, 
SLC-17B 
Vandenberg AFB, 
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Satélite 


Landsat-7 (25682 1999-0204) 


Jason (26997 2001-0554) 
TIMED (26998 2001-005B) 
Iridium-91 (27372 2002-0054) 
Iridium-90 (27373 2002-005B) 
Iridium-94 (27374 2002-005C) 
Iridium-95 (27375 2002-005D) 
Iridium-96 (27376 2002-005E) 


Gravity Probe-B (28230 2004-0144) 


USA-193 (29651 2006-0574) 
WorldView-1 (32060 2007-0414) 


USA-205 (34903 2009-0234) 


USA-208 (35937 2009-0524) 
USA-209 (35938 2009-052B) 


World View-2 (35946 2009-0554) 


SLC-2W 
NPP (XXXXX 2011-0614) 
RAX-2 
DICE-1 
DICE-2 
AubiesSat-1 
M-Cubed 
Explorer-1 Prime F2 


Vandenberg AFB, 


2011-061 SLC-2W 


28-Out-11 09:48:01,828 





O Delta-2 pode ser lançado a partir do Cabo Canaveral (Air Force Station), plataformas SLC-17A e SLC-17B, e da Base Aérea de 
Vandenberg, Califórnia, (plataforma SLC-2W). 


O sistema de designação do Delta-2 


As diferentes versões do foguetão Delta-2 são designadas por um sistema de dígitos que identifica as diversas partes do lançador. O 
primeiro dígito designa a série Delta (6 — série 6000, 7 — série 7000). O segundo dígito designa o número de propulsores laterais de 
combustível sólido (3, 4 ou 9), com o terceiro dígito a designar o motor do terceiro estágio (2 — motor Aerojet AJ-10). O quarto 
digito assinala o terceiro estágio (0 — sem terceiro estágio, 5 — PAM, 6 — Star-37FM). O *H” indica a versão “Heavy” e o número a 
seguir ao traço indica o tipo de carenagem de protecção. 


Breve história dos foguetões Delta-2 


O foguetão Delta-2 descende de uma linhagem de lançadores orbitais iniciada com o míssil Thor. Nos anos 80 parecia que a 
utilização dos lançadores Delta iria terminar, estando todas as possíveis cargas destinadas a voar a bordo do vaivém espacial. Porém, 
quando a 28 de Janeiro de 1986 o vaivém espacial OV-099 Challenger foi destruído nos céus da Florida, deu-se uma alteração na 
política anteriormente estabelecida. Em Janeiro de 1987 a Força Aérea dos Estados Unidos ordenava uma nova série de lançadores 
Delta com o objectivo primário de colocar em órbita os satélites de posicionamento global GPS (Global Positioning System). Assim, 
o foguetão Delta-2 faria o seu voo inaugural a 14 de Fevereiro de 1989 utilizando o modelo 6925”. 


De facto, os modelos da série 6000 foram desenvolvidos como um intermédio até à chagada dos modelos 7000. O primeiro estágio 
era um Delta Thor XLT-C equipado com um motor RS-27, enquanto que o segundo estágio era um Delta-K. O primeiro estágio era 
auxiliado por nove propulsores laterais de combustível sólido Castor-4A. A série 7000, cujo lançamento inaugural teria lugar a 26 de 
Novembro de 1990”, introduziria o motor RS-27A e os propulsores laterais de combustível sólido GEM-40. 


? O foguetão Delta-2 6925 (D184) foi lançado às 1830UTC do dia 14 de Fevereiro de 1989 e colocou em órbita o satélite USA-35 
“Navstar GPS-14 / Navstar SVN 14º (19802 1989-0134) a partir da Plataforma LC-17A do Cabo Canaveral. 


2 (O foguetão Delta-2 7925 (D201) foi lançado às 2139UTC do dia 26 de Novembro de 1990 e colocou em órbita o satélite USA-66 
“Navstar GPS-23 / Navstar SVN 23º (20959 1990-1034) a partir da Plataforma LC-17A do Cabo Canaveral. 
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A série 6000 levou a cabo 17 voos, sendo 3 no modelo 6920 e 14 no modelo 6925. O seu último voo teve lugar a 24 de Julho de 
1992 ao colocar em órbita” os satélites Geotail é DUVE. 


A série 7000 foi utilizada numa grande variedade de configurações com o programa Delta Lite a ser desenvolvido em configurações 
com três ou quatro propulsores laterais de combustível sólido, utilizando dois ou três estágios e dois tipos distintos de terceiro 
estágio. Na totalidade, foram lançados 127 foguetões; 10 com o modelo 7320 de dois estágios com três propulsores laterais de 
combustível sólido; 13 no modelo 7420 com quatro propulsores laterais de combustível sólido; e 27 na configuração 7920 com nove 
propulsores laterais de combustível sólido. A configuração 7326 (com três propulsores laterais de combustível sólido) fez 3 voos e a 
configuração 7426 (com quatro propulsores laterais de combustível sólido) fez somente 1 voo, com ambos a utilizarem como 
terceiro estágio o motor Star-37FM. O modelo 77425 (com quatro propulsores laterais de combustível sólido) e um motor Star-48B 
como terceiro estágio, fez 4 voos. O modelo que foi mais utilizado foi o 7925 com nove propulsores laterais de combustível sólido e 
um terceiro estágio Star-48B, tendo realizado 69 voos. 


E=— 





7 O foguetão Delta-2 6925 (D212) foi lançado às 1426UTC do dia 24 de Julho de 1992 e colocou em órbita os satélites Geotail 
(22049 1992-0444) e DUVE (22050 1992-044B) a partir da Plataforma LC-17A do Cabo Canaveral. 
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Lançamento da missão D357 com o NPP 


Os preparativos para o lançamento do satélite NPP tiveram início a 20 de Julho de 2011 com o transporte, elevação e colocação na 
Plataforma de lançamento do complexo SLC-2W da Base Aérea de Vandenberg, do primeiro estágio do foguetão Delta-2 7920-10C 
(D357). No dia anterior a carenagem de protecção havia sido colocada na torre móvel de serviço e ali iria aguardar a chagada do 
satélite NPP cujo lançamento estava então previsto para ter lugar no início de uma janela de lançamento que decorria entre as 
0947:35UTC e as 0957:35UTC do dia 25 de Outubro. Os propulsores laterais de combustível sólido foram acoplados ao primeiro 
estágio entre os dias 27 de Julho e 1 de Agosto. O segundo estágio foi colocado sobre o primeiro estágio no dia 2 de Agosto. 


O satélite NPP chegou à Base Aérea de Vandenberg no dia 30 de Agosto sendo removido do seu contentor de transporte no dia 
seguinte. 


A 12 de Setembro os especialistas haviam finalizado o Spacecraft Limited Performance Test, que testou a performance do satélite e 
dos seus instrumentos, e haviam realizado uma simulação do lançamento, estando nesta altura a decorrer um novo teste dos 
instrumentos e o teste do sistema de propulsão do lançador. 
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Após a realização do teste aos instrumentos, estes foram inspeccionados uma última vez e limpos, preparando-se de seguida o 
satélite para o seu abastecimento com os propolentes necessários para a realização das suas manobras orbitais. O abastecimento teve 
lugar a 22 de Setembro e a pressurização do tanque ocorreu a 24 de Setembro. 


Após o lançamento da sonda GRAIL desde o cabo Canaveral, os membros da equipa de lançamento da ULA regressaram à Base 
Aérea de Vandenberg e retomaram os testes do foguetão Delta-2. Realizaram testes pneumáticos nos dois estágios (quer terminaram 
a 28 de Setembro) e depois testaram os diferentes sistemas do veículo. Posteriormente foi realizado a 29 e 30 de Setembro um teste 
para verificar a não existência de fugas através do abastecimento de oxigénio líquido ao primeiro estágio. Este teste serviria também 
como uma certificação da equipa de lançamento. 


O equipamento Electrical Ground Support Equipment foi transportado para o complexo de lançamento a 26 de Setembro. Este 
equipamento fo1 utilizado para um teste de validação nos dias 4 e 5 de Outubro. 
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No dia 21 de Outubro foi realizado o Flight Readiness Review que analisou 
todos os preparativos para o lançamento e no dia 24 foi realizado um ensaio 
geral do lançamento. O abastecimento do segundo estágio do foguetão 
lançador com os seus propolentes hipergólicos teve lugar nos dias 24 e 25 de 
Outubro. 


No dia 26 de Outubro teve lugar a Launch Readiness Review onde foi 
confirmado que todos os sistemas do lançador, da sua carga, do complexo de 
lançamento e dos equipamentos e equipas no solo, estavam prontos para o 
lançamento. 


Pelas 0548UTC do dia 28 de Outubro a contagem decrescente entrava numa 
planeada paragem de 60 minutos. A contagem decrescente seria retomada às 
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O lançamento do NPP seria entretanto adiado para o 
dia 27 de Outubro (janela de lançamento entre as 
0948:01UTC e as 0957:11UTC). Este adiamento de 
dois dias deveu-se ao aparecimento de duas 
situações durante os testes de preparação para o 
lançamento. Durante o teste dos sistemas foi 
detectada uma pequena fuga no sistema hidráulico e 
a causa foi determinada como sendo uma pequena 
fissura numa conduta hidráulica. Fo1 então fabricada 
uma conduta de substituição que foi posteriormente 
instalada e testada. Todas as outras condutas 
semelhantes foram inspeccionadas e foi possível 
confirmar que se encontravam livres de defeitos. Por 
outro lado, um colar de tecido flexível que faz a 
ligação entre duas condutas de exaustão do sistema 
de motores foi encontrado danificado após um teste 
para a existência de fugas. O colar de tecido 
danificado foi então removido e substituído. 
Resolvidos os dois problemas, o processamento para 
o lançamento foi retomado a 6 de Outubro. 


O satélite NPP foi transportado para o complexo de 
lançamento no dia 13 de Outubro sendo colocado no 
topo do seu foguetão lançador. No dia seguinte 
foram realizados testes para verificar o estado do 
satélite e no dia 15 teve lugar o denominado “Flight 
Program Verification", um teste integrado que 
envolveu o foguetão lançador e o satélite NPP. O 
sistema de transporte dos CubeSat foi instalado no 
lançador a 17 de Outubro. Entretanto o lançamento 
era novamente adiado para o dia 28 de Outubro 
(janela de lançamento entre as 0948:01UTC e as 
0957:11UTC), com o tempo extra obtido a ser 
utilizado para a análise dos dados de engenharia 
antes da instalação da carenagem de protecção que 
teve lugar a 20 de Outubro. 
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0648UTC (T-2h 30m). Pelas 0653UTC eram activados o sistema de controlo do foguetão bem como o computador de orientação, 
iniciando-se pelas 0658UTC as operações para pressurizar os tanques de hélio e de azoto líquido do primeiro e do segundo estágio, 
bem como do tanque de oxidante do segundo estágio. Pelas 0718UTC os tanques de hélio e de azoto estavam já pressurizados. 
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A luz verde para o abastecimento do tanque de oxigénio líquido do primeiro estágio foi dada às 0758UTC e as operações de 
abastecimento tiveram início às 0804UTC. A uma temperatura de -298ºC, o oxigénio líquido encontra-se armazenado num tanque 
com uma capacidade de 105.980 litros no complexo de lançamento e é introduzido no lançador através de um sistema de condutas 
que liga o tanque á parte inferior do 
lançador. O abastecimento é lavado a cabo 
em duas fases: a fase de enchimento 
rápido e a fase de enchimento lento. A fase 
de enchimento rápido decorre até se atingir 
95% da capacidade do tanque no lançador, 
altura em que a válvula de enchimento 
rápido é encerrada e aberta a válvula de 
enchimento lento até se atingir a 
capacidade necessária para a missão. O 
processo de abastecimento de oxigénio 
líquudo ao primeiro estágio teve uma 
duração de 25 minutos e 50 segundos, 
terminando às 0830UTC. 


Pelas 0853UTC tiveram início os testes de 
mobilidade dos motores dos dois estágios 
do lançador. Estes testes de mobilidade 
garantem que os escapes dos motores 
serão capazes de orientar o lançador 
durante o voo. Os testes de mobilidade dos 
motores do segundo estágio terminaram às 
0854UTC ao mesmo tempo que se iniciavam os testes de mobilidade dos motores do primeiro estágio que terminariam às 085S8UTC. 





Às 0903UTC a contagem decrescente entrava numa nova paragem prevista na contagem decrescente que terminaria às 0923UTC (T- 
15m). Estas paragens na contagem decrescente têm por objectivo proporcionar à equipa de lançamento a oportunidade de resolver 
qualquer problema ou retomar alguma tarefa que se tenha atrasado no decorrer da contagem decrescente. 


As condições relativas aos ventos em 
altitude revelaram-se impróprias para o 
lançamento às 0929UTC. Entretanto, 
pelas 0930UTC, o tanque de querosene do 
primeiro estágio era pressurizado em 
preparação para a ignição. A contagem 
decrescente entrava numa nova paragem a 
T-4m (0934:01UTC). Esta paragem teve 
uma duração de 10 minutos e a contagem 
decrescente foi retomada às 0944:01UTC. 
No minuto seguinte os dados enviados 
por um novo balão meteorológico 
revelavam que as condições relativas aos 
ventos em altitude eram já favoráveis para 
o lançamento. Entretanto às 0942UTC o 
satélite NPP era configurado para o 
lançamento. 


A T-3m 45s (0944:1]6UTC) os sistemas 
internos do lançador começavam a utilizar 
o fornecimento interno de energia e o 
sistema de supressão sónica por água na 
plataforma de lançamento era activado. A ordenança do lançador era activada às 0945:16UTC (T-2m 45s) e o satélite NPP era 
declarado pronto para o lançamento a T-2m 30s (0645:31UTC). As válvulas de ventilação do oxigénio líquido do primeiro estágio 
eram encerradas às 0946:01UTC (T-2m) com a pressão a estabilizar nos segundos seguintes. O enchimento do tanque de oxigénio 
líquido do primeiro estágio terminou às 0946:41UTC (T-Im 20s). Os ignitores dos propulsores laterais de combustível sólido eram 
armados a T-11s (0948:50UTC) e a T-2s (0947:59UTC) um membro da equipa de lançamento activou o botão de ignição do motor 
do primeiro estágio. O processo de ignição começa com a ignição dos dois motores vernier e do motor do primeiro estágio. Os 
propulsores laterais de combustível sólido entram em ignição a T=Os (0948:01,28UTC) e o lançador rapidamente abandona a 
plataforma de lançamento. 
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A separação dos três primeiros propulsores laterais de combustível sólido ocorreu a T+Im 16s (0949:17UTC), seguindo-se outros 
três propulsores 10 segundos mais tarde (0949:27UTC). Os restantes propulsores separaram-se a T+2m 21,5s (0950:22UTC). O final 
da queima do primeiro estágio (MECO — Main Engine Cut-Off) ocorreu a T+4m 37s (0952:24UTC), separando-se de seguida e com 
o segundo estágio a entrar em ignição a T+4m 41s (0952:38UTC). A separação da carenagem de protecção ocorria a T+4m 45s 
(0952:42UTC). O final da primeira queima do segundo estágio ocorria a T+1Om 25s (0958:26UTC) com o conjunto a ficar colocado 
numa órbita preliminar com um apogeu a 853 km de altitude, perigeu a 195 km de altitude e inclinação orbital de 98,655º. A 
segunda ignição do segundo estágio teria lugar a T+52m 5s (1040:06UTC) e teria uma duração de 22 segundos, terminando às 
1040:28UTC. 


A separação do satélite NPP teve lugar às 1046:46UTC (T+58m 45s). De seguida o satélite procedeu à abertura automática do seu 
painel solar e dos dispositivos de comunicações. Entretanto, pelas 1053:31UTC tinha lugar uma manobra evasiva por parte do 
segundo estágio com o objectivo de se retirar do plano orbital do NPP. 


A separação do PPOD-1 (com os satélites AubieSat 1, Explorer 1 (Prime) e M-Cubed) ocorreu às 1126:21UTC, seguindo-se às 
1128:01UTC a separação do PPOD-2 com o satélite RAX-2. Finalmente, a separação do PPOD-3 com os satélites DICE teve lugar 
às 1129:4]UTC. Pelas 1143:32UTC o segundo estágio do foguetão lançador executava uma nova manobra para se afastar do plano 
orbital dos satélites ficando colocado numa órbita com um apogeu a 738,9 km de altitude, perigeu a 185,4 km de altitude e 
inclinação orbital de 107, 5º. 





A activação dos instrumentos a bordo 
do NPP terá lugar nos dias 6 de 
Novembro (OMPS e VIIRS), dia 7 
(ATMS) e dia (CrIS e CERES). Os 
primeiros dados deverão ser recebidos 
a 7 de Novembro (VIIRS e ATMS), 
dia 8 (CERES), dia 9 (OMPS) e dia 
11 de Dezembro (CrlS). 
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Retomando os transportes de carga para a ISS 


Após a perda do veículo de carga Progress M-12M a 24 de Agosto de 2011, os membros do programa da estação espacial 
internacional procederam a uma alteração das datas das missões seguintes. Não havendo a necessidade de se proceder a uma 
evacuação da ISS, tornou-se no entanto urgente o lançamento de um novo veículo de carga logo o mais cedo possível após a 
determinação da causa do acidente que levou à perda do veículo anterior. Os lançamentos dos veículos de carga russos assumiram 
um papel anda mais importante com a retirada de serviço dos vaivéns espaciais norte-americanos, sendo também complementados 
pelos veículos de carga ATV europeus e HTV japoneses. 


O Progress M-13M (Ilporpecc M-13M) seria lançado às 1011:12UTC do dia 30 de Outubro de 2011 pelo foguetão 11A511U 
Soyuz-U (M15000-129) a partir do da Plataforma de Lançamento PU-S do Complexo de Lançamento LC1 “Gagarinskiy Start 
(17P32-5) do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. 


Mais uma vez a NASA decidiu designar um veículo pertencente a outra nação com uma designação que não corresponde á verdade. 
Sendo esta a missão ISS-45P, a NASA designa este cargueiro como Progress-45, referindo-se assim ao número sequencial no 
programa da estação espacial internacional. Porém, esta é uma designação que induz em erro muitos dos leitores. 


Os cargueiros Progress M-M 


Ao abandonar o seu programa lunar tripulado a União Soviética prosseguiu o seu programa espacial ao colocar sucessivamente em 
órbita terrestre uma série de estações espaciais tripuladas nas quais os cosmonautas soviéticos e posteriormente russos estabeleceram 
recordes de permanência no espaço. Começando inicialmente com estadias de curtas semanas e passando posteriormente para longos 
meses, os cosmonautas soviéticos eram abastecidos no início pelas tripulações que os visitavam em órbita, mas desde cedo, e 
começando com a Salyut-6, a União Soviética iniciou a utilização dos veículos espaciais de carga Progress. Os Progress 
representaram um grande avanço nas longas permanências em órbita, pois permitiam transportar para as estações espaciais víveres, 
instrumentação, água, combustível, etc. Os cargueiros são também utilizados para elevar as órbitas das estações, para descartar o lixo 
produzido a bordo dos postos orbitais e para a realização de diversas experiências científicas. 


Ao longo de 30 anos foram colocados em órbitas dezenas de veículos deste tipo que são baseados no mesmo modelo das cápsulas 
tripuladas Soyuz e que têm vindo a sofrer alterações e melhorias desde então. 
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A versão carga da Soyuz 


O cargueiro 11F615460 (7K-TGM) n.º 411 for o 135º cargueiro russo a ser lançado e o primeiro a não atingir a órbita terrestre. 
Destes, 43 foram do tipo Progress (incluindo o cargueiro Cosmos 1669), 68 do tipo Progress M (incluindo o Progress M-SO1), 11 do 
tipo Progress Ml e 12 do tipo Progress M-M. Os Progress 1 a 12 serviram a estação orbital Salyut-6; os Progress 13 a 24 e o 
Cosmos 1669 serviram a estação orbital Salyut-7; os Progress 25 a 42, Progress M a M-43 e Progress M1-1, M1-2 e M1-5 serviram 
a estação orbital Mir. O cargueiro Progress M-SO1 também foi utilizado para transportar carga para a ISS ao mesmo tempo que 
servia para adicionar o módulo Prrs. 


O veículo Progress M-M (11F615A60) é uma versão modificada do modelo 7K-TGM Progress (11F615A55), com um novo 
computador TsVM-101 no lugar do velho computador Árgon-16 e com um novo sistema compacto digital de telemetria MBITS no 
lugar do velho sistema de telemetria analógico. Estas alterações permitem um sistema de controlo mais rápido e eficiente, ao mesmo 
tempo que permitem uma redução de 75 kg na massa total do sistema de aviónicos. A estrutura do novo sistema de controlo, a 
arquitectura do software utilizado e das suas capacidades, bom como a sua natureza modular, permite um ajustamento mais fácil a 
novos sensores. 
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Tal como os outros tipos de cargueiros, o Progress M-M é constituído por três módulos: 


e Módulo de Carga — GO “Gruzovoi Otsek” (com um comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 metros e um peso de 
2.520 kg) com um sistema de acoplagem e está equipado com duas antenas tipo Kurs; 


e Módulo de Reabastecimento — OKD “Otsek Komponentov Dozapravki” (com um comprimento de 2,2 metros, um 
diâmetro de 2,2 metros e um peso de 1.980 kg) destinado ao transporte de combustível para as estações espaciais; 


e Módulo de Serviço PÃO “Priborno-Agregatniy Otsek'“ (com um comprimento de 2,3 metros, um diâmetro de 2,1 metros 
e um peso de 2.950 kg) que contém os motores do veículo tanto para propulsão como para manobras orbitais. O seu 
aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos tripulados da série 17K-STM Soyuz TM (11F732). 
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Está previsto que os lançamentos dos veículos de carga russos sejam no futuro levados a cabo pelos foguetões 14A414-A Soyuz-2-1A 
em vez dos foguetões 11A4511U Soyuz-U, com os dois lançadores a serem utilizados em simultâneo durante um período de tempo. 
Prevê-se também que os lançamentos dos veículos tripulados Soyuz TMA e Soyuz TMA-M serão lavados a cabo pelo foguetão 
14A14-A Soyuz-2-1A e mais tarde os lançamentos dos veículos de carga serão levados a cabo pelos foguetões 14414-1B Soyuz-2- 
IB. 


Esta alteração acontece devido ao facto que, tal como aconteceu com os foguetões 8K82K Proton-K, os sistemas de controlo 
analógicos utilizados nos foguetões 114511U Soyuz-U e 114511U-FG Soyuz-FG são fabricados na Ucrânia. Como a agência 
espacial russa Roscosmos e o Ministério da Defesa Russo não querem depender de um fabricante estrangeiro, torna-se necessário 
proceder a esta alteração nos lançadores pois os novos sistemas de controlo e telemetria são fabricados na Rússia. 


A seguinte tabela indica os últimos dez veículos de carga colocados em órbita e o plano de lançamentos destes veículos até 2013: 


Designação 


Progress 
M-03M (35P) 
M-04M (36P) 
M-05M (37P) 
M-06M (38P) 
M-07M (39P) 
M-08M (40P) 
M-09M (41P) 
M-10M (42P) 
M-11M (43P) 
M-12M (44P) 
M-13M (45P) 
M-14M (46P) 
M-15M (47P) 
M-16M (48P) 
M-17M (49P) 
M-I8M (50P) 


Nº de Série 


403 
404 
405 
406 
407 
408 
409 
410 
411 
412 
413 
414 
415 
416 
417 
416 


NORAD 


35948 
36361 
36521 
36748 
37156 
37196 
37359 
37396 
37679 


37857 


Internacional 


2009-0564 
2010-0034 
2010-0184 
2010-0334 
2010-044A 
2010-0554 
2011-0044 
2011-017A 
2011-0274 
2011-F03 
2011-0624 


15-Out-09 
3-Fev-10 
28-Abr-10 
30-Jun-10 
10-Set-10 
27-Out-10 
28-Jan-11 
27-Abr-11 
21-Jun-l1 
24-Ago-11 
30-Out-11 
25-Jan-12 
25-Abr-12 
25-Jul-12 
23-Out-12 
26-Dez-12 


Lançamento Acoplagem 


18-Out-09 
5-Fev-10 
1-Mai-l10 
4-Jul-10 
12-Set-10 
30-Out-10 
31-Jan-11 
29-Abr-11 
23-Jun-11 
02-Nov-11 
28-Jan-12 
27-Abr-12 
24-Jul-12 
25-Out-12 
28-Dez-12 


Separação 
22-Abr-10 
10-Mai-10 
25-Out-10 
31-Ago-10 
20-Fev-11 
24-Jan-11 
22-Abr-11 
13-Out-1] 
23-Ago-11 
25-Jan-12 
24-Abr-12 
24-Jul-12 

25-Dez-12 
27-Fev-13 


Reentrada 
27-Abr-10 
1-Jul-10 
15-Nov-10 
6-Set-10 
20-Fev-11 
24-Jan-11 
26-Abr-11 
2?-Out-1l 
1-Set-11 
22-Jan-12 
2?-Abr-12 
2?-Jul-12 
2?-Dez-12 
2?-Mar-13 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos dos veículos de carga russos, bem como os seus próximos lançamentos. 
Todos os lançamentos são levados a cabo desde o Cosmódromo de Baikonur por foguetões 114511U Soyuz-U e tiveram 
como destino a estação espacial internacional ISS. Em itálico encontram-se as datas previstas para os acontecimentos 
indicados. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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O foguetão 1IASTIU Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U é a versão do lançador 114511 Soyuz, mais 
utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais variados tipos de 
satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também tem as 
designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa dos 
Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). 


O Soyuz-U é fabricado pelo Centro Espacial Estatal Progress de Produção e 
Pesquisa em Foguetões (TsSKB Progress) em Samara, sobre contrato com a 
agência espacial russa. 


O foguetão 114511U Soyuz-U com o cargueiro Progress M tem um peso de 
313.000 kg no lançamento, pesando aproximadamente 297.000 kg sem a sua 
carga. Sem combustível o veículo atinge os 26.500 kg (contando com a 
ogiva de protecção da carga). O foguetão tem uma altura máxima de 36,5 
metros (sem o módulo orbital). É capaz de colocar uma carga de 6.855 kg 
numa órbita média a 220 km de altitude e com uma inclinação de 51,6º em 
relação ao equador terrestre. No total desenvolve uma força de 410.464 kgf 
no lançamento, tendo uma massa total de 297.400 kg. O seu comprimento 
atinge os 51,1 metros e a sua envergadura com os quatro propulsores laterais 
é de 10,3 metros. 


O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) pode ter uma 
altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros dependendo da carga. O 
diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 2,7 metros e os 3,3 
metros (dependendo da carga a transportar). O foguetão possui um sistema 
de controlo analógico e tem uma precisão na inserção orbital de 10 km em 
respeito à altitude, 6 segundos em respeito ao período orbital e de 2º no que 
diz respeito ao ângulo de inclinação orbital. É um veículo de três estágios, 
sendo o primeiro estágio constituído por quatro propulsores laterais a 
combustível líquido designados Blok B, V, G e D. Cada propulsor tem um 
peso de 43.400 kg, pesando 3800 kg sem combustível. O seu comprimento 
máximo é de 19,8 metros e a sua envergadura é de 3,82 metros. O tanque de 
propolente (querosene e oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. Cada 
propulsor tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das 
turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de 
pressurização dos tanques de propolente (nitrogênio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é de cerca de 
118 s. O RD-117 desenvolve 101.130 kgfno vácuo durante 118 s. O seu Tes 
é de 314 se o Tes-nm é de 257 s, sendo o Tg de 118 s. Cada motor tem um 
peso de 1.200 kg, um diâmetro de 1,4 metros e um comprimento de 2,9 
metros. Têm quatro câmaras de combustão que desenvolvem uma pressão 
no interior de 58,50 bar. Este motor foi desenhado por Valentin Glushko. 


O Blok A constitui o corpo principal do lançador e é o segundo estágio, 
estando equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto de 99500 
kg, este estágio pesa 6.550 kg sem combustível e é capaz de desenvolver 
99.700 kgf no vácuo. Tem um Tes de 315 s e um Tq de 280s. Como 
propolentes usa o LOX e o querosene (capazes de desenvolver um Isp-nm 
de 248 s). O Blok A tem um comprimento de 27,1 metros e um diâmetro de 
2,95 metros. O diâmetro máximo dos tanques de propolente é de 2,66 
metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das 
turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de 
pressurização dos tanques de propolente (nitrogênio). O motor RD-118 foi 
desenhado por Valentin Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma 
força de 101.632 kgfno vácuo, tendo um Tes de 315 s e um Tes-nm de 248 s. 
O seu tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1.400 kg, tendo 


um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 metros. As suas quatro câmaras de combustão desenvolvem uma pressão de 


51,00 bar. 
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O terceiro e último estágio do lançador é o Blok T equipado com um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 25.300 kg e sem 
combustível pesa 2.710 kg. É capaz de desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um tempo de queima de 230 s. Tem um 
comprimento de 6,7 metros (podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a transportar) e um diâmetro de 2,66 metros (com 
uma envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o LOX e o querosene. O motor RD-0110, também designado RD- 
461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de combustão que 
desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve uma força de 30.380 kgf, tendo um Tes de 326 s e um tempo de 
queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 1,6 metros. 


A tabela seguinte indica os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo com o foguetão 11A511U Soyuz-U. 


Lançamento Data Hora UTC Veículo Lançador Local Lançamento Plat. Lanç. Carga 
es Progress M-05M 
2010-018 28-Abr-10 17:15:08.987 6B15000-118 Baikonur LC1 PU-5 (36521 2010-0184) 
Progress M-06M 
(36748 2010-0334) 
Progress M-07M 
(37156 2010-0444) 
Progress M-08M 
(37196 2010-0554) 
Progress M-09M 
(37359 2011-0044) 
Progress M-10M 
(37396 2011-0174) 
Progress M-11M 
(37679 2011-0274) 
2011-028  27-Jun-l1 16:10:00 76012222 GIK-1 Plesetsk LC16/2 pa A) 
2011-F03 24-Ago-11  13:00:08,041 J115000-132 Baikonur LC1 PU-5 Progress M-12M 
Progress M-13M 
2011-062 30-Out-11  10:11:12,006 M15000-129 Baikonur LC1 PU-5 (37857 2011-0624) 
Chibis-M 


2010-033 30-Jun-l0  15:35:13.875 515000-119 Baikonur LC1 PU-5 
2010-044 10-Set-10  10:22:56.829 515000-122 Baikonur LC31 PU-6 
2010-055 27-Out-10 15:11:49.852 M15000-123 Baikonur LC1 PU-5 
2011-004 28-Jan-l1  01:31:38.952 M15000-126 Baikonur LC1 PU-5 
2011-017 | 27-Abri-ll 13:05:21.049 -015000-116 Baikonur LC1 PU-5 


2011-027 21-Jun-l1  14:38:15,013 M15000-128 Baikonur LC1 PU-5 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 11A4511U Soyuz-U sem qualquer estágio 
superior (Fregat ou Ikar). Este lançador continua a ser o vector mais utilizado pela Rússia. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Massa do veículo no lançamento 7.281 kg Lançamento do Progress M-13M 
Propolente nos tanques do sistema de propulsão para as 250 k Os PisparauNos pala O lançamento foram 
Necessidades diiss 8 iniciados a 27 de Agosto de 2011 com a 
chegada à estação de caminho-de-ferro de 
Propolente nos tanques do sistema de reabastecimento 578 kg Tyura Tam de um comboio com o veículo de 
carga 11D615A60 n.º 413 (tendo deixado as 


Gás nos contentores do sistema de fornecimento de 
oxigênio: oxigénio 


instalações de fabrico a 23 de Agosto). Depois 
das necessárias verificações alfandegárias, o 


Água no sistema de tanques Rodnik 420 kg comboio foi transferido para a rede de 
, — caminho-de-ferro do  Cosmódromo de 
Equipamento para garantir a composição da atmosfera 15 kg Baikonur e transportado para as instalações do 


edifício de integração e montagem da Área 
254 onde seria preparado para o lançamento. 





Sistema de abastecimento de água 50 kg 


o mca | sm | 


Items de protecção individual contra incêndios 17 kg 





| Contentores de alimentos, produtos frescos | 316 kg | 
Meios de iluminação 


Equipamento médico, itens de higiene pessoal e 
ae 143 kg 
profiláticos 
Equipamento para o módulo Zarya MH kg 
Equipamento para o módulo Rassvet 


Material experimental científico incluindo o satélite 51 k 
Chibis-M 8 


Itens para a tripulação russa 138 kg 


Documentação de bordo, provisões para a tripulação e 
: 24 kg 
equipamento de fotografia e de vídeo 


Equipamento para a secção norte-americana 423 kg 


| MASSA TOTAL DA CARGA | 2.648 kg | 


Antes da perda do Progress M-12M a 24 de Agosto, o lançamento do Progress M- 
I3M estava previsto para as 1059:08UTC do dia 28 de Outubro sendo antecipado 
para 1627:46UTC do dia 14 de Outubro em finais de Agosto. 





A 14 de Setembro estavam finalizados os testes integrados e autónomos do veículo, 
sendo posteriormente transferido no dia 15 para a câmara anecóica onde foi testado 
os seus sistemas de rádio e o sistema Kurs. Estes testes terminaram a 19 de 
Setembro. A 28 de Setembro era anunciado que o lançamento teria agora lugar às 
1011:14UTC do dia 30 de Outubro. 


No dia 15 de Outubro o Progress M-11IM foi transportado para a estação de 
abastecimento n.º 31. O abastecimento teve lugar nos dias 16 e 17, seguindo-se as 
operações de processamento finais. No dia 17 o veículo 110615460 n.º 413 era 
transportado de volta para as instalações de montagem e teste MIK 254 e no dia 21 
de Junho era acoplado ao compartimento de transferência. Este compartimento é 
um bloco cilíndrico que permite a união entre a carga a ser colocada em órbita e o 
último estágio do foguetão lançador, neste caso o Blok-I. No dia seguinte era 
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levada a cabo uma inspecção por parte dos especialistas da Corporação RKK Energiya “Sergey Korolev” e depois, a 25 de Outubro, 
o veículo de carga era colocado no interior da carenagem de protecção, constituindo assim o Módulo Orbital. 


|| 


Este conjunto seria transportado para o edifício de integração e montagem do lançador na Área 112 no dia 26 de Outubro e as 
operações de integração seriam levadas a cabo a 27 de Outubro. 
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O transporte do foguetão lançador 114511U Soyuz-U (M15000-129) com o veículo de carga 11D615A60 n.º 413 para a Plataforma 
de Lançamento PU-5 do Complexo de Lançamento LC1 “Gagarinskiy Start” (17P32-5) teria lugar a 28 de Outubro, iniciando-se de 
seguida dois dias de operações de preparação final para o lançamento. 


= N 
ES 8 
, a 


camera fk 


pan 


Ê 





As 0904UTC do dia 29 de Outubro, o veículo de carga Progress M-10M separava-se da ISS. O veículo executaria uma queima de 
retrotravagem às 1210:30UTC com uma duração de 191,4 segundos, diminuindo a sua velocidade orbital e iniciando a reentrada na 
atmosfera. Os restos do Progress M-10M terão caído no Pacífico Sul às 1300:31UTC. 
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Com os preparativos finais e a contagem decrescente a decorrerem sem problemas, o lançamento do veículo de carga 11D615A60 
n.º 413 teria lugar às 1011:12,006UTC do dia 30 de Outubro. A tabela seguinte mostra os tempos dos diferentes acontecimentos 
durante o lançamento: 


Fase do lançamento Tempo (ms:s) 
Ignição a 


Final da queima e separação do 1º estágio 1:58,78 


















ELIM 


: Pitt 
a 
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O Progress M-13M ficava colocado numa órbita inicial com um apogeu a 252,90 km de altitude, perigeu a 192,98 km de altitude, 
inclinação orbital de 51,65º e período orbital de 88,66 minutos. Nesta altura os parâmetros orbitais da ISS eram: apogeu a 376,27 km 
de altitude, perigeu a 411,62 km de altitude, inclinação orbital de 51,66º e período orbital de 92,28 minutos. 


O Progress M-13M iniciava então uma perseguição 


CXEMA CENVOKENMA 4 CTHIKOBKIA à estação espacial internacional, realizando uma 
TTK “MPOFPECC M-13M” C MKC 02.11.2011. série de manobras orbitais para aproximar a sua 
[OO CC SE Ja] órbita à órbita da ISS. A primeira manobra teve 
ans 31º lugar durante a 3º órbita às 1316:39UTC com os 
E IKHNAM MHCZS Oy= 972 : 
À K3 Manun Soccym (NASA) | Gtz= 120", =! motores do veículo a serem accionados durante 


à BM Coproá Bamos [PocHocMOC] 2 PEMEC 1 1 
DEM Cos Cipmans A tcc PO ME 53,3 s e a proporcionarem um impulso de 21,03 


Pa 5 | m/s. Após esta manobra o veículo ficou colocado 
o *o] numa órbita com um apogeu a 276,9 km de altitude, 
di ! perigeu a 213,8 km de altitude, inclinação orbital de 
E o A a 51,66º e período orbital de 89,30 minutos. A 
E) te 4 Qua POE] segunda manobra orbital foi levada a cabo na 4º 
pa a 4 Wqisao| 1446 órbita às 1430:01UTC com os motores do veículo a 
HS aas us | serem accionados durante 29,9 s e a 
De di ação o E = ' proporcionarem um impulso de 11,64 m/s. Após 
UF se E esta manobra o Progress M-13M ficou colocado 
numa órbita com um apogeu a 292,1 km de altitude, 
, - perigeu a 249,4 km de altitude, inclinação orbital de 
Eid Vl e lh id | : 51,66º e período orbital de 89,70 minutos. 


= 25815 
H= 97714 || 
|| 








4:27 dd = a 


A 3º manobra orbital teve lugar no dia 1 de 
Novembro às 1112:22UTC, efectuando-se na 33º 
órbita. Desta vez os motores do veículo foram 
accionados durante 44,1] s e proporcionaram um 
impulso de 3,00 m/s. Após esta manobra o veículo 
de carga ficou colocado numa órbita com um 
apogeu a 291,7 km de altitude, perigeu a 257,4 km 
de altitude, inclinação orbital de 51,66º e período 


1345 —— jBbIKO[ MS TEHH orbital de 89,76 minutos. 
raso | 168 
pa MR = 





O início da sequência automática de aproximação 
teve lugar às 0920:25UTC do dia 2 de Novembro. 


7 ——s |) 


e o 4 15-15 O primeiro impulso da quarta manobra orbital teve 
EMTKA 49:41 48-74248(15) 42:42 49 - T42AG(O1) 14:14 EO = 42H02) lugar às 0941:46UTC com a velocidade do veículo 
NOBXON TTK = MKC | NPAMEMANHA a ser alterada em 31,69 m/s. A entrega do controlo 
. O mm |] 1. BPREMA - MOCKROBCKOE DEKPETHOE : E : 
EO -za 2 CTEROBIA E YSNY GOT NO OCH “= CM PO MHC da atitude da ISS do comando norte-americano para 


Mepaxol a pet MpLMANTGANIR OCYUpEMe MANICA o comando russo tinha lugar às 0945:00UTC. O 
no prasanus Pl none Jacepurenva COMA U FEMANDENGNUR 


ocre eia segundo impulso ocorrido às 1004:47UTC alterou a 

Pisonsgeners EK Ipaos AB velocidade em 1,21 m/s. A activação do sistema 

nie Kurs (Kurs-A) no Progress M-13M teve lugar às 

1006:30UTC e a activação do sistema Kurs (Kurs-P) no módulo Zvezda ocorreu às 1008:30UTC. O terceiro impulso, que é referente 
à manobra orbital n.º 5, ocorreu às 1027:49UTC com a velocidade do Progress M-13M a ser alterada em 29,28 m/s. A 92 km de 
distância (1031:05UTC), os dados no sistema Kurs-P são óptimos para a continuação da manobra. Pelas 1047:12UTC ocorria o 


nascer do Sol orbital. O teste de curta distância (177 km) entre o Kurs-A e o Kurs-P ocorreu às 1052:45UTC. 





A activação do transmissor VHF-2 do Zvezda para a ligação TORU ocorreu às 1058:25UTC e a activação do sistema de televisão do 
Progress M-13M ocorreu às 1100:05UTC quando o veículo estava a 8 km da ISS. O sistema de recepção do Progress M-13M para o 
sistema TORU foi activado às 1108:05SUTC. Este sistema permite que o veículo seja comandado a partir da ISS caso surja algum 
problema na aproximação e acoplagem automática. O quarto impulso dos motores do veículo ocorreu às 1109:04UTC (alterando a 
velocidade em 6,21 m/s). 


A ligação do sistema TORU foi testada às 1110:25UTC a uma distância de 2 km, altura em que ocorre o ponto de alvo balístico. O 
quinto e o sexto impulso ocorreram às 1113:37UTC e às 1116:28TC, respectivamente, alterando a velocidade em 5,77 m/s e 1,88 
m/s. Pelas 1119:19UTC o Progress M-13M iniciava uma translação ao longo da ISS, ficando estacionário em relação à estação 
espacial às 1126:00UTC. 


A aproximação final iniciava-se às 1131:00UTC e a acoplagem com o módulo Pirs teve lugar às 1141:00UTC. Os ganchos do 
sistema de acoplagem são encerrados às 1202:00UTC e o controlo de atitude da ISS passou do centro de controlo russo para o centro 
de controlo norte-americano às 1240:00UTC. 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo entre nos meses de Setembro e Outubro de 2011. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro 
números que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram 
fornecidos pelo Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local Peso (kg) 
10 Set. 1308:53 2011-0464 37801 GRAIL-A Delta-2 7920H-10 (D356) Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 307 
Orbita translunar 

2011-046B 37802 GRAIL-B 307 
Orbita translunar 
18 Set. 1633:04 2011-047A 37804 ZX-1A ZhongXing-1A CZ-3B/F Chang Zheng-3B/E Xichang, LC2 5.320 
(35794 /35781/0,48/ 1436,13) 
20 Set. 2247:00 2011-0484 37806 Cosmos 2473 8K82KM Proton-M/Briz-M (53542/88529) Baikonur, LC81 PU-24 
(35794 /35776 / 0,12 / 1436,03) 
21 Set. 2123 2011-0494 37809 SES-2/CHIRP Ariane-SECA (VA204/L561) CSG Kourou, ELA3 
(35796 /35777/ 0,04 / 1436,1) 

2011-049B 37810  Arabsat-5C 
(35790 /35784/ 0,08 / 1436,12) 
23 Set. 0436:50 2011-0504 37813 IGS-6A H-24/202 (F-19) Tanegashima, Yoshinobu LP1 
Dados não disponíveis a pedido do governo japonês 
24 Set. 2017:59 2011-0514 37816 Atlantic Bird-7 Zenit-3SL/DM-SL (22/31L) Oceano Pacífico — 154º O, Odyssey 4.600 
(35804 / 35768 / 0,09 / 1436,08) 
27 Set. 1549 2011-0524 37818 TacSat-4 Minotaur-IV+ Kodiak, LP-1 
(12013 /739/63,6/238,91) 
29 Set. 131604 2011-0534 37820 TG-1 TianGong-l CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (T1) Jiuquan, 921 (SLS-1) 8.506 
(338 /329/42,79/91,21) 
29 Set. 1832:00 2011-054A 37826 QuetzSat-l 8K82KM Proton-M/Briz-M (93522/99524) Baikonur, LC200 PU-39 
(35800 / 35774 /0,01/1436,12) 
02 Out. 0015:14 2011-055A 37829 Cosmos 2474 14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat (209/1045)  GIK-1 Plesetsk, LC43/4 1.415 
(19156 / 19104 / 64,79 / 675,73) 
05 Out. 2100:02 2011-0564 37834 Intelsat-18 Zenit-3SLB/DM-SLB (SLB60.5 /5L) Baikonur, LC45 PU-1 3.200 
(35736 /35725 /0,05 / 1433,22) 
07 Out. 0821  2011-057A 37836  Eutelsat-W3C CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E Xichang, LC2 5.370 
(35791 /35781/0,08/ 1436,07) 
12 Out. 0531 2011-0584 37838  Megha-Tropiques PSLV-CA (PSLV-C18) Centro Espacial Satish Dawan, Sriharikota 1.000 
(868 /853/ 19,98 / 102,15) 

2011-058B 37839 Jugnu 
(866 /839/ 19,96 / 101,98) 

2011-058C 37840 VesselSat-l 


(868 / 847 / 19,96 / 102,09) 


Em Órbita — Vol.11 —- N.º 117 / Novembro de 2011 176 


2011-058D 
(868 / 850 / 19,97 / 102,12) 
19 Out. 1848:58 2011-0594 
(35798 / 35776 / 0,03 / 1436,1) 
21 Out. 1030:26 2011-0604 
(23307 / 23234 / 54,7 / 846,78) 
2011-060B 
(23274 / 23228 / 54,7 / 845,93) 
28 Out. 0948:02 2011-0614 
(823 /818/98,71/101,31) 
2011-061 
2011-061 
2011-061 
2011-061 
2011-061 
30 Out. 1011:12 2011-0624 
(403 /374/51,64/92,33) 
2011-062 


Encontra-se junto com o Progress M-13M 


31 Out. 2158:10 2011-0534 
(339 /330/42,79/91,21) 
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37841 


37843 


37846 


37847 


37849 


37857 


37859 


SRMSat 

ViaSat-1 

Galileo IOV-1 PFM 
Galileo IOV-1 FM2 
NPP 

RAX-2 

DICE-1 

DICE-2 

AubieSat-1 
Explorer-1 Prime F2 
Progress M-13M (ISS-45P) 
Chibis-M 


SZ-8 Shenzhou-8 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93520/99521) Baikonur, LC200 PU-39 


14414-1B Soyuz ST-B/Fregat-MT (001/1030/VS01) CSG Kourou, ELS 


Delta-2 7920-10 (D357) 


11A511U Soyuz-U (M15000-129) 


CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y8) 


Vandenberg AFB, SLC-2W 


Baikonur, LC1 PU-5 


Jiuquan, 921 (SLS-1) 
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6.740 


640 


640 


1.973 


7.250 


40 


8.082 


177 


Data Lançamento 


10 Setembro 
18 Setembro 
20 Setembro 
20 Setembro 
21 Setembro 
21 Setembro 
23 Setembro 
24 Setembro 
27 Setembro 
29 Setembro 
29 Setembro 
29 Setembro 
29 Setembro 
29 Setembro 


29 Setembro 
02 Outubro 
14 Maio 

14 Maio 

23 Setembro 
05 Outubro 
07 Outubro 
12 Outubro 
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2011-0460 
2011-047B 
2011-048B 
2011-0480 
2011-0490 
2011-049D 
2011-050B 
2011-051B 
2011-052B 
2011-053B 
2011-0530 
2011-053D 
2011-053E 
2011-053F 


2011-054B 
2011-055B 
1991-032D 
1991-032E 
2011-050D 
2011-056B 
2011-057B 
2011-058E 


NORAD 


37803 
37805 
37807 
37808 
37811 
37812 
37814 
37817 
37819 
37821 
37822 
37823 
37824 
37825 


37827 
37830 
37831 
37832 
37833 
37835 
37837 
37842 


Outros Objectos Catalogados 


A tabela indica os objectos catalogados em órbita nos meses de Setembro e Outubro de 2011. 


Designação 
Delta-K (D356) 
H-10 

Briz-M (88529) 


Tanque Briz-M (88529) 


ESC-A (L561) 
Sylda-5 (L561) 
Ultimo estágio 
Blok DM-SL (31L) 
Star-48V 

LB-90 (T1) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 


Briz-M (99524) 
Fregat (1045) 
(Destroço) NOAA-12 
(Destroço) NOAA-12 
(Destroço) 

Blok DM-SLB (5L) 
H-10 

Ultimo estágio 


Veículo Lançador 


Delta-2 7920H-10 (D356) 

CZ-3B Chang Zheng-3B (Y 16) 

8K82KM Proton-M/Briz-M (53542/88529) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (53542/88529) 
Ariane-SECA (VA204/L561) 
Ariane-SECA (VA204/L561) 

H-24/202 (F-19) 

Zenit-3SL/DM-SL (22/31L) 

Minotaur-IV+ 

CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (T1) 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (T1) 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (T1) 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (T1) 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (T1) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93522/99524) 
14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat (7x0xx209/1045) 
Atlas-E / Star-37S-ISS (50E) 

Atlas-E / Star-37S-ISS (50E) 

H-24/202 (F-19) 

Zenit-3SLB/DM-SLB (SLB60.5 / 5L) 
CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y 18) 
PSLV-C18 (PSLV-CA) 
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Local de Lançamento 


Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
Xichang, LC2 

Baikonur, LC81 PU-24 
Baikonur, LC81 PU-24 

CSG Kourou, ELA3 

CSG Kourou, ELA3 
Tanegashima, Yoshinobu LP1 
Oc. Pacífico, Odyssey 
Kodiak, LP-1 

Jiugquan, 912 

Jiugquan, 912 

Jiugquan, 912 

Jiugquan, 912 

Jiugquan, 912 


Baikonur, LC200 PU-39 

GIK-1 Plesetsk, LC43/4 

Vandenberg AFB, SLC-3W 

Vandenberg AFB, SLC-3W 

Tanegashima, Yoshinobu LP] 

Baikonur, LC45 PU-1 

Xichang, LC2 

Centro Espacial Satish Dawan, Ilha de Sriharikota 
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Regressos / Reentradas 


A tabela indica os satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram no mês de Setembro e Outubro de 2011. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na 


atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão. 


Data Status Des. Int. NORAD Designação Lançador Data Lançamento Local Lançamento D. Órbita 
01 Set. Ree. 1993-036BEV 36631 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6651 
01 Set. Ree. 2011-0274 37679 Progress M-1IM 11A511U Soyuz-U (15000-128) 21 Junho Baikonur, LC] PU-5 72 
03 Set. Ree. 1991-086H 21961 (Destroço) 11K68 Tsyklon-3 18 Dezembro | NIIP-53 Plesetsk, LC32/2 7199 
03 Set. Ree. 1999-025AKB 30537 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4499 
04 Set. Ree. 2009-028D 35004 Hawksat-l Minotaur-1 (SLV-8) 19 Maio MARS Wallops Island, LA-OB 838 
05 Set. Ree. 1999-0256D 29883 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4501 
07 Set. Ree. 2006-050BK 29593 (Destroço) Delta-4 Medium (D320) 04 Novembro ' Vandenberg AFB, SLC-6 1768 
07 Set. Ree. 1997-051JL 34594 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 5103 
09 Set. Ree. 1977-06566G 27730 (Destroço) Delta-2914 (618/D132) 14 Julho Cabo Canaveral, LC-17B 12475 
09 Set. Ree. 1983-004D 35394 (Destroço) IRAS Delta-3910 (650/D166) 26 Janeiro Vandenberg AFB, SLC-2W 10453 
11 Set. Ree. 1980-050K 27896 (Destroço) Cosmos 1188 8K78M Molniya-M/L 14 Junho NIIP-53 Plesetsk, LC43/3 11411 
I4 Set. Ree. 2002-017A 37409 Cosmos 2388 8K78M Molniya-M/2BL 01 Abril GIK-1 Plesetsk, LC16/2 3453 
l6 Set. Ree. 1999-025UU 30187 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4512 
I6 Set. Ree. 1999-025CRZ 32131 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LC] 4512 
l6 Set. Reg 2011-012A 37382 Soyuz TMA-21 114511U-FG Soyuz-FG (M15000-036) 

04 Abril Baikonur, LC1 PU-5 165 
17 Set. Ree. 1991-082B 21800 (Destroço) DMSP-5SD-2 Atlas-E / Star-37S-ISS (53E) 28 Novembro ' Vandenberg AFB, SLC-3W 1255 
I9 Set. Ree. 1997-051AE 33861 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 5115 
20 Set. Ree. 1999-025MP 30014 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LC] 4516 
20 Set. Ree. 2007-005E 30590 (Destroço) H-24/202 (F12) 24 Fevereiro Tanegashima, Yoshinubo LP] 1669 
20 Set. Ree. 1993-036UM 34551 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6670 
21 Set. Ree. 1992-0470 28581 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (376-01) 30 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 6992 
21] Set. Ree. 1998-067CJ 37771 (Destroço) ISS 
23 Set. Ree. 1999-025DTL 36187 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4519 
24 Set. Ree. 1991-063B 21701 UARS STS-48 OV-103 Discovery 12 Setembro Kennedy SC, LC-39A/MLP-3 7317 
24 Set. Ree. 1999-025FZ 29879 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4520 
24 Set. Ree. 1999-025VY 30215 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4520 
24 Set. Ree. 1993-036ASV | 35823 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6674 
26 Set. Ree. 1991-050) 29501 (Destroço) SARA Ariane-40 (V44) 17 Julho CSG Kourou, ELA2 1376 
27 Set. Ree. 2006-050BH 29591 (Destroço) Delta-4 Medium (D320) 04 Novembro ' Vandenberg AFB, SLC-6 1788 
28 Set. Ree. 2010-057B 372141. H-10(C7Z3C-6/Y5) CZ-3C Chang Zheng-3C (Y5) 31 Outubro Xichang, LC2 332 
30 Set. Ree. 1975-052DF 21385 (Destroço) Delta-2910 (595/D111) 12 Junho Vandenberg AFB, SLC-2W 13259 
30 Set. Ree. 1983-044GA 33488 (Destroço) Cosmos 1461 11K69 Tsyklon-2 07 Maio NIIP-5 Baikonur, LC90 10373 
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01 Out. 
01 Out. 
01 Out. 
01 Out. 
01 Out. 
01 Out. 
02 Out. 
03 Out. 
03 Out. 
03 Out. 
03 Out. 
03 Out. 
04 Out. 
04 Out. 
04 Out. 
06 Out. 
06 Out. 
07 Out. 
07 Out. 
07 Out. 
07 Out. 
07 Out. 
08 Out. 
08 Out. 
10 Out. 
10 Out. 
10 Out. 
11 Out. 
11 Out. 
12 Out. 
12 Out. 
14 Out. 
14 Out. 
15 Out. 
16 Out. 
17 Out. 
18 Out. 
18 Out. 
18 Out. 
19 Out. 
19 Out. 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


2006-050AD 
1999-025TQ 
1997-051KP 
2011-053C 
2011-053D 
2011-053F 
2011-053E 
1993-0148 
1999-025DR 
1999-025 APB 
1999-025AWR 
1997-051VW 
1999-025CHN 
1993-036RH 
1993-036BEA 
1993-036MB 
2009-028C 
2006-050K 
1993-036EG 
1993-036ACP 
1993-036AZZ 
1993-036BKQ 
1990-061CN 
1997-051CD 
1999-025CHN 
1993-036MA 
2011-053B 
2006-050M 
2008-041] 
1999-025DQQ 
1994-074Q 
2006-050BR 
1999-025EDV 
1991-086] 
1993-036NJ 
1999-035K 
1993-014AF 
1999-025BXT 
1999-025DKD 
2006-050BP 
1999-025DNZ 


29563 
30159 
34692 
37822 
37823 
37825 
37824 
28289 
29823 
30644 
30855 
36392 
31824 
34416 
36612 
34281 
35003 
29545 
33927 
34876 
36426 
37324 
29291 
33968 
30990 
34280 
37821 
29547 
33328 
35232 
35267 
29599 
37037 
Pe Re jo pe 
34312 
28423 
28954 
31528 
35101 
20597 
35193 
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(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
PolySat-CP6 

(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Resurs-O1 (3) 
(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) FUSE 
(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 


Delta-4 Medium (D320) 04 Novembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (T1) 29 Setembro 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (T1) 29 Setembro 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (T1) 29 Setembro 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (T1) 29 Setembro 


15Zh58 Start-1 25 Março 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 


8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
Minotaur-1 (SLV-8) 19 Maio 
Delta-4 Medium (D320) 04 Novembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
CZ-4 Chang Zheng-4 (Y2) 03 Setembro 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (TI) 29 Setembro 
Delta-4 Medium (D320) 04 Novembro 
CZ-2C Chang Zheng-2C/SMA (Y1)06 Setembro 


CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K77 Zemt-2 (51057902) 04 Novembro 
Delta-4 Medium (D320) 04 Novembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 


11K68 Tsyklon-3 18 Dezembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


Delta-2 7320-10C (D271) 24 Junho 
15Zh58 Start-1 25 Março 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
Delta-4 Medium (D320) 04 Novembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 


Vandenberg AFB, SLC-6 
Taiyuan, LC] 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


Jiugquan, 912 

Jiugquan, 912 

Jiugquan, 912 

Jiugquan, 912 

GNIIP Plesetsk, LC158 
Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


Taiyuan, LC] 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


MARS Wallops Island, LA-OB 


Vandenberg AFB, SLC-6 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Taiyuan, LC7 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


Taiyuan, LC] 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Jiugquan, 912 

Vandenberg AFB, SLC-6 
Taiyuan, LC7 

Taiyuan, LCl 


GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 


Vandenberg AFB, SLC-6 
Taiyuan, LCl 

NIIP-53 Plesetsk, LC32/2 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 


GNIIP Plesetsk, LC158 
Taiyuan, LCl 

Taiyuan, LCl 
Vandenberg AFB, SLC-6 
Taiyuan, LCl 
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20 Out. 
21 Out. 
21 Out. 
21 Out. 
21 Out. 
21 Out. 
23 Out. 
23 Out. 
23 Out. 
23 Out. 
24 Out. 
24 Out. 
24 Out. 
24 Out. 
24 Out. 
25 Out. 
26 Out. 
26 Out. 
26 Out. 
26 Out. 
27 Out. 
28 Out. 
28 Out. 
28 Out. 
28 Out. 
29 Out. 
29 Out. 
29 Out. 
30 Out. 
30 Out. 
30 Out. 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


1999-025CNC 
1970-025KJ 
1997-027D 
1999-025FG 
1999-025ACW 
1983-044FY 
1990-0494 
1999-057GR 
2006-0504E 
1999-025ACE 
1974-089BK 
1993-036WS 
1997-051RF 
1993-036BMR 
2011-028A 
1997-051FY 
1993-036BBQ 
1987-0536 
1993-036BJN 
2011-032B 
1993-036BNP 
1978-004B 
1980-087B 
1993-036PA 
1999-025DV] 
1993-036TZ 
1993-036XH 
2011-017A 
1999-025ARX 
1997-051JQ 
2011-057B 


31951 
05266 
24822 
29862 
30383 
33486 
20638 
26308 
29564 
30367 
08302 
34621 
35677 
7912 
37726 
34483 
36465 
36855 
37298 
37738 
37534 
10582 
12069 
34328 
36233 
34480 
34636 
37396 
30713 
34598 
37837 
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(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) 

SPELDA (V97) 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Cosmos 1461 
ROSAT 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2251 
Cosmos 2472 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) DMSP-5D2-F8 
(Destroço) Cosmos 2251 
H-10 (Y8) 

(Destroço) Cosmos 2251 
Blok-I 

Centaur D-1AR (5037) 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
Progress M-10M 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Iridium-33 
H-10 (Y18) 


CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
SLV-2G Agena-D (553 /TA1I3) 08 Abril 
Ariane-44L (V97) 03 Junho 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K69 Tsyklon-2 07 Maio 
Delta 6920-10 (D195) 01 Junho 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y1) 14 Outubro 
Delta-4 Medium (D320) 04 Novembro 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 


Delta-2310 (592/D104) 15 Novembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
114511U Soyuz-U (76012222) 27 Junho 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
Atlas-E (59E) / Star-37S-ISS 20 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
CZ-3C Chang Zheng-3C (Y8) 11 Julho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 

1 A511U Soyuz-U (7[15000-106) 10 Janeiro 
SLV-3D Centaur (AC-57/5037) 31 Outubro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
114511U Soyuz-U (F015000-116) 27 Abril 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y18)07 Outubro 


Taiyuan, LC] 

Vandenberg AFB, SLC-2E 
CSG Kourou, ELA?Z 

Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 

NIIP-5 Baikonur, LC90 

Cabo Canaveral AFS, LC-17A 
Taiyuan, LC7 

Vandenberg AFB, SLC-6 
Taiyuan, LC] 

Vandenberg AFB, SLC-2W 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC16/2 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Vandenberg AFB, SLC-3W 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Xichang, LC2 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
NIIP-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Cabo Canaveral AFS, LC-36A 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Taiyuan, LC] 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Baikonur, LC1 PU-5 

Taiyuan, LC] 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Xichang, LC2 
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4546 
15171 
5253 
4547 
4547 
10394 
7814 
4392 
1814 
4549 
13492 
6702 
5153 
6702 
19 
5154 
6704 
8894 
6704 
107 
6705 
12344 
11319 
6706 
4554 
6707 
6707 
185 
4556 
5159 
25 


181 


Dia (UTC) 
Novembro 
4* (2151:41) 


8 (2016:03) 


14 (0414:05) 
22 (0850) 

25 (1421:00) 
25 (1910:34) 


Ego 


29 
Dezembro 
5 


M 


M 


HM 
19 


20 


21 (1316:00) 
25 
28 
79 


22 


* Já realizado a quando da edição deste número do Boletim Em Órbita. 


Lançador 


8K82KM Proton-M/Briz-M (99523/53539) 


Zenit-2SLB (SLB40.1) 


114511U-FG Soyuz-FG (M15000-038) 
14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat (218/1030) 
Atlas-V/541 

8K82KM Proton-M/Briz-M (93525/99527) 


CZ-2D Chang Zheng-2D 


CZ-4B Chang Zheng-4B 


14414 Soyuz-2-1A/Fregat (007/1027) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93523/99525) 


PSLV-C19 (PSLV-XL) 


H-24/202 (F20) 
CZ-3B/FE Chang Zheng-3B/E 


Soyuz-STA/Fregat 


11A511U-FG Soyuz-FG (M15000-039) 
14414 Soyuz-2-1 A/Fregat (164/1024) 
8K82KM Proton-M/Briz-M 

CZ-3A Chang Zheng-3A 


CZ-4B Chang Zheng-4B 
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Carga 


Uragan-M (3x) 


Fobus-Grunt 
YH-1 YingHuo-l1 


Soyuz TMA-22 (232 ISS-28S) 
Uragan-M 

MSL 'Curiosity' 

AsiaSat-7 


SW-4 Shiyan Weixing-4 
CX-3 Chuang Xin-3 


YG-12 YaoGan Weixing-12 


Globalstar (6x) 


Luch-5 A 
Amos-5 


RISAT-1 
Venta-l 


IGS Radar-3 

NigComsSat-1R 

Pléiades-1 

ELISA-1, ELISA-2 

ELISA-3, ELISA-4 

SSOT 

Soyuz TMA-03(703 ISS-298) 
Meridian-15L 

SES-4 

BeiDou-2 “Compass-G5º 


ZY-1 ZiYuan-l (2C) 
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Lançamentos orbitais previstos para Novembro e Dezembro de 2011 


Local 


Baikonur, LC81 PU-24 


Baikonur, LC45 PU-1 


Baikonur, LC1 PU-5 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
Baikonur, LC200 PU-39 


Jiuquan, 603 


Taiyuan, LC7 


Baikonur, LC31 PU-5 


Baikonur, LC200 PU-39 


Satish Dawan, Ilha Sriharikota 


Tanegashima, Yohimobu LP1 
Xichang, LC2 


CSG Kourou, ZLS 


Baikonur, LC31 PU-6 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 
Baikonur, LC200 PU-39 
Xichang, LC3 


Taiyuan, LC9 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


Soyuz TMA-22 (ISS-28S) 
11A511U-FG Soyuz-FG (M15000-038) 
Baikonur, LC1 PU-5 


14 — Novembro — 2011 


Soyuz TMA-03M 
11A511U-FG Soyuz-FG (M15000-039) 
Baikonur, LC31 PU-6 


21 — Dezembro — 2011 
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Anton Nikolayevich Shkaplerov (1) 
Anatoli Alexeiyevich Ivanishin (1) 
Daniel Christopher Burbank (3) 


Gennadi Ivanovich Padalka 
Sergei Nikolayevich Revin 
Joseph Michael Acaba 


Oleg Dmitriyevich Kononenko (1) 
Donald Roy Pettit (3) 
André Kuipers (2) 


Yuri Ivanovich Malenchenko 
Sunita Lyn Williams 
Akihiko Hoshide 
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30 de Março de 2012 Soyuz TMA-04M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Gennadi Ivanovich Padalka (4); Sergei Nikolayevich Revin (1); Joseph Michael Acaba (2) 
Oleg Viktorovich Novitsky; Yevgeni Tarelkm; Kevin Anthony Ford 


2? de Abril de 2012 Shenzhou-9 CZ-2F Chang Zheng-2F (Y9) Jiuquan, 921 (SLS-1) 
Rea au oo 
RG da A Ra, 
30 de Maio de 2012 Soyuz TMA-05M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 


Yuri Ivanovich Malenchenko (5); Sunita Lyn Williams (2); Akihiko Hoshide (2) 
Roman Yuriyevich Romanenko; Chris Austin Hadfield; Thomas Henry Marshburn 


26 de Setembro de 2012 Soyuz TMA-06M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Oleg Viktorovitch Novitsky (1); Yevgeni Igorevich Tarelkim (1); Kevm Anthony Ford (2) 
Pavel Vladimirovich Vinogradov; Alexander Alexandrovich Misurkin; Christopher John Cassidy 


2? de Outubro de 2012 Shenzhou-10 CZ-2F Chang Zheng-2F (Y10)  Jiuquan, 921 (SLS-1) 
Poa ae nd 
RA RAD A AS Ra, 
27 de Novembro de 2012 Soyuz TMA-07M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 


Roman Yuriyevich Romanenko (2); Chris Austin Hadfield (3): Thomas Henry Marshburn (1) 
Maksim Viktorovich Surayev; Luca Salvo Parmitano; Karen LulJean Nyberg 


2 de Abril de 2013 Soyuz TMA-08M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Pavel Vladimirovich Vinogradov; Alexander Alexandrovich Misurkin; Christopher John Cassidy 
Oleg Valeriyevich Kotov; Sergey Nikolayevich Ryazansky; Michael Scott Hopkins 


2? de Maio de 2013 Soyuz TMA-09M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Maksim Viktorovich Surayev; Luca Salvo Parmitano; Karen LulJean Nyberg 
Mikhail Vladislavovich Tyurin; Koichi Wakata; Richard Alan Mastracchio 


2? de Setembro de 2013 Soyuz TMA-10M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Oleg Valeriyevich Kotov; Sergey Nikolayevich Ryazansky; Michael Scott Hopkins 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


2? de Novembro de 2013 Soyuz TFMA-11M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Mikhail Vladislavovich Tyurin; Koichi Wakata; Richard Alan Mastracchio 


22? de Março de 2014 Soyuz TMA-12M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


2? de Maio de 2014 Soyuz TMA-13M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Fyodor Yurchkhin; Gregory Reid Weisman; Alexander Gerst 


2? de Setembro de 2014 Soyuz TMA-14M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22? de Novembro de 2014 Soyuz TMA-15M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA ou da JAXA; Astronauta dos EUA 
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Futuras Expedições e actividades na ISS 


A Expedição 29 é composta por Michael Edward Fossum (Comandante - EUA), Sergei Alexandrovich Volkov (Rússia), Satoshi 
Furokowa (Japão), Anton Nikolayevich Shkaplerov (Rússia), Anatoli Alexeievich Ivanishin (Rússia) e Daniel Christopher Burbank 
(EUA), estes últimos lançados a 14 de Novembro de 2011 a bordo da Soyuz TMA-22. S. Volkov, Fossum e Furokawa regressam à 
Terra a 16 de Novembro de 2011. 
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A Expedição 30 será composta por Daniel Burbank (Comandante — EUA), Anton Shkaplerov (Rússia), Anatoli Ivanishin (Rússia), 
Oleg Kononenko (Rússia), Donald Pettit (EUA) e André Kuipers (Holanda), sendo estes últimos lançados a bordo da Soyuz TMA-03M 
a 21 de Dezembro de 2011. Shkaplerov, Ivanishin e Burbank regressam à Terra a 14 de Março de 2012. 


E beds | IPA RIR 


IBBEAN 


Exremrion Tuimrro 
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A Expedição 31 será composta por Oleg Kononenko (Comandante — Rússia), Donald Pettit (EUA), André Kuipers (Holanda), Gennadi 
Padalka (Rússia), Sergei Revin (Rússia) e Joseph Acaba (EUA), sendo estes três últimos lançados a 30 de Março de 2012 a bordo da 


Soyuz TMA-04M. 
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A Expedição 32 será composta por Gennadi Padalka (Comandante — Rússia), Sergei Revin (Rússia), Joseph Acaba (EUA), Yuri 
Malenchenko (Rússia), Sunita Williams (EUA) e Akihiko Hoshide (Japão), sendo estes três últimos lançados a 30 de Maio de 2012 a 
bordo da Soyuz TMA-05M. 


A Expedição 33 será composta por Sunita Williams (Comandante — EUA), Yuri Malenchenko (Rússia), Akihiko Hoshide (Japão), Oleg 
Novitsky (Rússia), Yevgemn Tarelkm (Rússia) e Kevin Ford (EUA), sendo estes três últimos lançados a 23 de Setembro de 2012 a 
bordo da Soyuz TMA-06M. 


A Expedição 34 será composta por Kevin Ford (Comandante — EUA), Oleg Novitsky (Rússia), Yevgeni Tarelkim (Rússia), Roman 
Romanenko (Rússia), Chris Hadfield Canadá) e Thomas Marshburn (EUA), sendo estes três últimos lançados a 20 de Novembro de 
2012 a bordo da Soyuz TMA-07M. 


A Expedição 35 será composta por Chris Hadfield (Comandante — Canadá), Roman Romanenko (Rússia), Thomas Marshburn (EUA) e 
três novos membros ainda não designados. 


Actividades futuras na ISS 


As próximas actividades que serão levadas a cabo na estação espacial internacional. 


2011 

Novembro 

2 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-13M ao módulo Pirs 

14 — Lançamento da Soyuz TMA-22 tripulada por Shkaplerov, Ivanishm e Burbank 

16 — Acoplagem do Soyuz TMA-22 ao módulo Poisk 

18 — Manobra de elevação orbital da ISS utilizando os motores do módulo Zvezda 

22 — Separação da Soyuz TMA-02M do módulo Rassvet e aterragem (tripulada por Volkov, Furukawa e Fossum) 
Dezembro 

1 — Manobra de elevação orbital da ISS utilizando os motores do módulo Zvezda 

14 — Manobra de elevação orbital da ISS utilizando os motores do módulo Zvezda 

21 — Lançamento da Soyuz TMA-03M tripulada por Kononenko, Kuipers e Pettit 

23 — Acoplagem da Soyuz TMA-03M ao módulo Rassvet 

2012 

Janeiro 

25 — Separação do veículo de carga Progress M-13M do módulo Pirs 

25 — Lançamento do veículo de carga Progress M-14M 

28 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-14M com o módulo Pirs 

(a determinar) — separação do satélite Chibis-M do veículo de carga Progress M-13M 

(a determinar) — reentrada do Progress M-13M 

February 

14 — Actividade extraveicular (ISS Rússia AEV-30) da escotilha do módulo Pirs pelos cosmonautas Kononenko e Shkaplerov 
Março 

7 — Lançamento do veículo de carga ATV-3 "Edoardo Amaldi" 

16 — Separação da Soyuz TMA-22 do modulo Pirs e aterragem com os cosmonautas Shkaplerov, Ivanishin e Burbank 


19 — Acoplagem do veículo de carga ATV-3 "Edoardo Amaldi" ao módulo Zvezda 
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30 — Lançamento da Soyuz TMA-04M com os cosmonautas Padalka, Revin e Acaba 

Abril 

1 — Acoplagem da Soyuz TMA-04M com o módulo Poisk 

24 — Separação do veículo de carga Progress M-14M do módulo Pirs 

25 — Lançamento do veículo de carga Progress M-15M 

27 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-15M ao módulo Pirs 

Maio 

16 — Separação da Soyuz TMA-03M do módulo Rassvet e aterragem com os cosmonautas Kononenko, Kuipers e Pettit 
30 — Lançamento da Soyuz TMA-05M com os cosmonautas Malenchenko, S. Williams e Hoshide 

Junho 

1 — Acoplagem da Soyuz TMA-05M com o módulo Rassvet 

26 — lançamento do veículo de carga HTV-3 "Kounotori-3" 

Junho / Julho — separação do veículo de carga HTV-3 "Kounotori-3" do módulo Harmony e libertação pelo SSRMS 
Julho 

1 — Captura do veículo de carga HTV-3 "Kounotori-3" e acoplagem ao módulo Harmony utilizando o SSRMS 
24 — Separação do veículo de carga Progress M-15M do módulo Pirs 

25 — Lançamento do veículo de carga Progress M-16M 

27 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-16M ao módulo Pirs 

Agosto 

15 — Separação do veículo de carga HT'V-3 "Kounotori-3" do módulo Harmony utilizando o SSRMS 

27 — Separação do veículo de carga ATV-3 "Edoardo Amaldi" do módulo Zvezda 

Setembro 

12 — Separação da Soyuz TMA-04M do módulo Poisk e aterragem com os cosmonautas Padalka, Revin e Acaba 
26 — Lançamento da Soyuz TMA-06M com os cosmonautas Novitskiy, Tarelkin e Ford 

28 — Acoplagem da Soyuz TMA-06M com o módulo Poisk 

Outubro 

23 — Lançamento do veículo de carga Progress M-17M 

25 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-17M com o módulo Zvezda 

Novembro 

12 — Separação da Soyuz TMA-05M do módulo Rassvet e aterragem com os cosmonautas Malenchenko, S.Willams, Hoshide 
26 — Lançamento da Soyuz TMA-07M com os cosmonautas Romanenko, Hadfield e Marshburn 

28 — Acoplagem da Soyuz TMA-07M com o módulo Rassvet 

Dezembro 

25 — Separação do veículo de carga Progress M-16M do módulo Pirs 

26 — Lançamento do veículo de carga Progress M-18M 

28 — Acoplagem do Progress M-18M com o módulo Pirs 


(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS Rússia AEV-32) desde a escotilha do módulo Pirs 
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2013 

Janeiro 

(a determinar) — Actividade extraveicular (ISS EUA AEV-18) da escotilha do módulo Quest 
(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS EUA AÉEV-19) da escotilha do módulo Quest 
Fevereiro 

27 — Separação do veículo de carga Progress M-17M do módulo Zvezda 

28 — Lançamento do veículo de carga ATV-4 "Albert Einstein" 

Março 

8 — Acoplagem do veículo de carga ATV-4 "Albert Einstein" com o módulo Zvezda 

19 — Separação da Soyuz TMA-06M do módulo Poisk e aterragem com os cosmonautas Novitskiy, Tarelkin e Ford 
Abril 

2 — Lançamento da Soyuz TMA-08M com os cosmonautas Vinogradov, Misurkin e Cassidy 


4 — Acoplagem da Soyuz TMA-08M com o módulo Poisk 


Datas a determinar 

(a determinar) — Lançamento do módulo MLM "Nauka" 

(a determinar) — Acoplagem do módulo MLM "Nauka" com o módulo Zvezda 

(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS Rússia AEV-33) desde a escotilha do módulo Pirs 
(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS Rússia AEV-34) desde a escotilha do módulo Poisk 
(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS Rússia AEV-35) desde a escotilha do módulo Poisk 


(a determinar) — Separação do veículo de carga Progress M-18M com o Pirs do módulo Zvezda 
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Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela tenta fazer uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se pretende listar 
estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a órbita terrestre mas 
que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede informática mundial, através de 
pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre as quais se encontram as várias 
agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais realizados (por 
exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, ser muito escassa). 


Muitas vezes são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda mas que não atingem altitudes orbitais. Estes lançamentos 


que não superam os 100 km de altitude, limite inferior do Espaço internacionalmente reconhecido, serão assinalados. 


Data Hora Nome Lançador Local Altitude (km) 
01 Set. 1343  ARAV(£) Terrier-Oriole Kauai 

01 Set. 1344  AegisKV SM-3 Blok-1B CG-70, Kauai 

03 Set. 0946 Topol GIK-1 Plesetsk 

08 Set. NASA 12.076GT Terrier Wallops Island 10 
24 Set. 0900 Shourya ITR Chandipur 

26 Set. 0320 Prithvi-2 ITR Chandipur, IC3 

27 Set. 0708 RS-24 Yars GIK-1 Plesetsk 

29 Set. Liner K-114, Mar de Barents 

30 Set. 0400 Agni-2 ITR Chandipur, IC4 

05 Out. 0556 Alvo FTT-12 SRALT (SR-197) C-17, Kauai 

05 Out. 0556 Alvo FTT-12 Alvo SRBM MLP, Kauai 

05 Out. 0600 THAAD Kauai 

06 Out. 0600 THAAD Kauai 

08 Out. NASA 36.225 PICTURE Black Brant IX White Sands 

11 Out. NASA 41.094UE CHAMP Terrier Orion Andoya 

13 Out. NASA 41.093UE CHAMP Terrier Orion Andoya 

28 Out. 0340 Bulava Yuri Dolgorukiy, Mar Branco 


5 Outubro — FTT-12 


Dois testes do sistema de defesa anti-míssil foram levados a cabo a 5 de Outubro a partir de 
Kauai. O sistema de mísseis denominado Terminal Hugh Altitude Area Defense (THAAD), 
seguiu e Interceptou dois mísseis balísticos de curto alcance no primeiro teste operacional 
levado a cabo desde o Pacific Missile Range em Kauai, Havai. 


O teste, designado FTT-12, teve lugar às 0556UTC. O primeiro míssil THAAD (ao lado) 
interceptou um míssil balístico de curto alcance lançado a partir do ar por um avião C-17, 
enquanto que o segundo míssil THAAD interceptou um míssil lançado a partir de uma 
embarcação no mar. 


8 Outubro — NASA 36.225 PICTURE 


No dia 8 de Outubro de 2011 foi lançada desde White Sands, a missão Planet Imaging 
Concept Test bed Using a Rocket Experiment (PICTURE) utilizando um foguetão-sonda 
Black Brant-IX. 


A missão continha uma carga que testou a tecnologia necessária para obter a primeira 
imagem directa de um planeta do tipo Júpiter em torno de uma estrela semelhante ao Sol. a 
missão observou o disco de detritos em torno da estrela Epsilon Eridani (s Eri b). 
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11 Outubro —- NASA 41.094 UE CHAMP 
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A missão CHAMP (Charge and 
Mass of Meteoric Smoke Particles) 
teve como objectivo investigar o 
número, densidade, carga e 
distribuição de massa das partículas 
de meteoritos. Crê-se que estas 
partículas têm um papel importante 
na criação das nuvens noctilucentes. 


Para esta missão foram lançados 
dois foguetões-sonda Terrier Orion 
que transportam o instrumento 
Mesospheric  Aerosol | Sampling 
Spectrometer já utilizado em 
missões anteriores. 


Os dois lançamentos da missão 
foram realizados desde Andoya. 


O primeiro lançamento deveria ter lugar ao meio-dia local do dia 11 de Outubro, mas acabou por ser cancelado com o turno a transitar 


para a noite e a levar a cabo o lançamento à noite. 
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13 Outubro —- NASA 41.093 UE CHAMP 


O segundo lançamento CHAMP teve lugar a 13 de Outubro e fo1 realizado de dia. 
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27 Agosto — Bulava 


A 25 de Outubro era anunciado que as forças militares russas iriam levar a cabo um teste do míssil balístico Intercontinental Bulava no 
final desse mesmo. O lançamento acabou por ter lugar às 0340UTC (informações do ministério da defesa russo referiam que o 
lançamento teve lugar às 0401UTC) e foi levado a cabo desde o submarino Yuri Dolgoruky do Projecto 955 “Borey”. O submarino 
estava submergido no Mar Branco e a ogiva atingiu a zona de testes em Kamchatka. 


Para além do míssil que foi lançado, o submarino transportava um modelo de um outro míssil para preparar para o lançamento de uma 
salva de mísseis que poderá ter lugar em finais de 2011. 


Este foi o 17º teste do míssil Bulava e o 3º teste levado a cabo desde o submarino Yuri Dolgoruky. O teste anterior teve lugar a 27 de 
Agosto de 2011. 


O míssil Bulava (SS-NX-30) pode transportar até 10 ogivas e é especificamente desenhado para a classe de submarinos Borey. 
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Cronologia Astronáutica (LXXI) 


Por Manuel Montes 
-Outono 1948: O Departamento de Defensa encarrega o Exército estado-unidense do desenvolvimento do primeiro sistema balístico 
que permita enviar uma carga nuclear a cerca de 800 km de distância. Deste projecto ficará encarregado o grupo de Von Braun a partir 
de 1950, nas suas instalações de Fort Bliss, Texas. O programa chamar-se-á Redstone (ou URSA, Major e SSM-A-14), variando 
frequentemente as suas características até que fiquem perfeitamente definidas. 


-10 de Outubro de 1948: É lançado o primeiro míssil 
soviético R-1 com êxito, desde Kapustin Yar. Alcança 
288 km de distância. Três dias mais tarde, outro R-1 voa 
transportando instrumentos científicos da série FIAN. 


-1 de Novembro de 1948: É lançado desde White Sands o 
foguetão-sonda Bumper-4 (BU-4). Porém, aos 28,5 
segundos de voo, uma ruptura na conduta do combustível 
(álcool) provoca uma explosão na base da V-2. Só 
alcança 5 km de altitude. 


-1 de Novembro de 1948: O foguetão-sonda Aerobee 
(RTV-N-8al) número A-8 alcança 91 km de altitude 
numa missão de estudo da radiação solar e cósmica. 


-5 de Novembro de 1948: Voa o décimo segundo míssil 
soviético R-1, o nono com êxito e o último da serie 


Inicial. es 





-18 de Novembro de 1948: A V-2 número 44 é lançada desde White Sands com experiências biológicas, solares e tecnológicas 
(Hermes Ram Jet). O veículo alcança 145 km de altitude e o cone é separado com êxito. 


-19 de Novembro de 1948: H.E. Ross e R.A. Smith apresentam na British Interplanetary Society o seu desenho de uma estação 
espacial. Está composta por três partes principais: uma habitada pelos astronautas, outra zona colectora de ralos solares para a geração 
de energia, e finalmente um braço no qual se encontram as antenas e os sistemas de comunicação. O complexo orbital giraria a cerca de 
7 rpm, produzindo uma gravidade artificial de 1 g na galeria mais externa. Os dois cientistas também apresentam um desenho de fato 
espacial. O artigo explica também uma viagem tripulada à Lua. 


-Dezembro de 1948: Finaliza a construção do primeiro foguetão Viking, idealizado para substituir 
a V-2 na investigação da alta atmosfera quando se esgotem as existências dos veículos alemães. 


-Dezembro de 1948: O "First Annual Report of the Secretary of Defense" reconhece que tanto o 
US Army, como a US Navy e a US Air Force tê, estado a trabalhar em programas paralelos para 
orbitar satélites. Para evitar a duplicação de esforços, só se autorizará a força aérea para que 
continue com o seu programa. 


-2 de Dezembro de 1948: É lançado o terceiro exemplar (e último) do foguetão MX-774 (ao lado), 
predecessor do míssil Atlas. O voo decorre bem até aos 51 segundos, altura em que o motor se 
apaga. Uma câmara instalada a bordo, que filmou os instrumentos, demonstra que as vibrações 
ocasionaram o fecho da válvula do combustível. Uma vez alcançados cerca de 48 km, tenta-se a 
recuperação do veículo mediante pára-quedas, mas este rasga-se. Com o programa cancelado e o 
dinheiro e os veículos construídos esgotados, o MX-774 desaparece de cena. Entre outros feitos, 
demonstrou que é possível guiar a ascensão de um foguetão orientando o seu motor. 


-9 de Dezembro de 1948: A V-2 número 42 despega desde White Sands mas uma falha num dos 
deflectores que guiam o míssil durante a ascensão, fica bloqueado aos 22 segundos. Alcança 109 
km de altitude numa missão de estudo da pressão atmosférica e da radiação solar. O voo inclui o 
primeiro computador americano instalado num míssil. O cone dianteiro é separado com êxito. 


-9 de Dezembro de 1948: E lançado o primeiro foguetão-sonda Aerobee na versão XASR-SCI 
(SC-1) para efectuar experiências atmosféricas. Alcança 92 km de altitude mas falha na execução 
da missão. 
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-18 de Dezembro de 1948: O grupo de Grottrup na URSS apresenta diversas melhoras para a sua proposta de míssil G-1, incluindo um 
alcance superior, até aos 810 km. O projecto não é aprovado, apesar de vir a permitir que os cientistas alemães prossigam os seus 
trabalhos em torno do veículo. O mesmo grupo proporá o G-2 (R-12), capaz de alcançar distâncias de 2.500 km, uma iniciativa que 
acabará sendo cancelada em 1949. 


-29 de Dezembro de 1948: O Secretário de Defesa norte-americano, James V. Forrestal, revela a existência de um programa para a 
colocação em órbita de um satélite (Earth Satellite Vehicle Program). Trata-se dos estudos levados a cabo em segredo pelo RAND e 
que diversas empresas têm estado a explorar recentemente. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Espaia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del Espacio”, 
distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, participando 
também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Estatísticas do Voo Espacial tripulado 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 


Os 10 mais experientes 





Sergei Konstantinovich Krikalev (Soyuz TM-7; Soyuz TM-12; STS-60; STS-80; Soyuz TM-31; Soyuz TMA-6) 
Tempo total de voo: 803d 09h 33m 29s 


Alexander Yurievich Kaleri (Soyuz TM-14; Soyuz TM-24; Soyuz TM-30; Soyuz TMA-3; Soyuz TMA-01M) 
Tempo total de voo: 769d 06h 35m 02s 


Sergei Vasilyevich Avdeyev (Soyuz TM-15; Soyuz TM-22: Soyuz TM-28) 
Tempo total de voo: 747d 14h 14m 11s — 14 de Fevereiro de 2003 


Valeri Vladimirovich Polyakov (Soyuz TM-6; Soyuz TM-18) 
Tempo Total de voo: 678d 16h 33m 36s — 1 de Junho de 1995 


Anatoli Yakovlevich Solovyov (Soyuz TM-5; Soyuz TM-9; Soyuz TM-15:; STS-71; Soyuz TM-26) 
Tempo total de voo: 651d 00h 02m 00s — 2 de Fevereiro de 1999 


Gennadi Ivanovich Padalka (Soyuz TM-28, TMA-4, TMA-14) 
Tempo total de voo: 585d 06h 29m 54s 


Victor Mikhailovich Afanasyev (Soyuz TM-11; Soyuz TM-18; Soyuz TM-29; Soyuz TM-33) 
Tempo total de voo: 555d 18h 28m 48s — 17 de Abril de 2006 


Yuri Vladimirovich Usachyov (Soyuz TM-18; Soyuz TM-23; STS-101; STS-102) 
Tempo total de voo: 552d 22h 19m 12S — 5 de Abril de 2004 


Musa Khiramanovich Manarov (Soyuz TM-4; Soyuz TM-11) 
Tempo total de voo: 541d 00h 28m 48s — 23 de Julho de 1992 


Yuri Ivanovich Malenchenko (Soyuz TM-19; STS-106; Soyuz TMA-2; Soyuz TMA-11) 
Tempo total de voo: 512d 23h 58m 10s 


As datas após o “Tempo total de voo” indicam a altura em que deixou o activo. 
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Os 10 voos mais longos 
Soyuz TM-18 (Mir EO-15/16/17) 


De 8 de Janeiro de 1994 (Soyuz TM-18) a 22 de Março de 1995 (Soyuz TM-20) 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 


379d 14h Sim 10s Soyuz TM-28 (Mir EO-26/27) 


De 13 de Agosto de 1998 (Soyuz TM-28) a 28 de Agosto de 1999 (Soyuz TM-29) 


Musa Khiramanovich Manarov 365d22h 38m 58s 


Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 


De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Vladimir Georgievich Titov 


365d 22h 38m 58s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 


De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Yuri Viktorovich Romanenko 


326d 11h 37m 59s Soyuz TM-2 (Mir EO-2/3) 


De 5 de Fevereiro de 1987 (Soyuz TM-2 Ja 29 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-3) 


Sergei Konstantinovich Krikalev 311d 20h 00m 54s 


Soyuz TM-12 (Mir EO-9/10) 


De 18 de Maio de 1991 (Soyuz TM-12) a 25 de Março de 1992 (Soyuz TM-13) 


Valeri Vladimirovich Polyakov | 240d 22h 34m 47s 


Soyuz TM-6 (Mir EO-3/4) 


De 29 de Agosto de 1988 (Soyuz TM-6) a 27 de Abril de 1989 (Soyuz TM-7) 


Leonid Denisovich Kizim 


236d 22h 49m 045 Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 2 de Outubro de 1984 (Soyuz T-11) 


Vladimir Alexeievich Solovyov 


236d 22h 49m 045 Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 2 de Outubro de 1984 (Soyuz T-11) 


Oleg Yurievich Atkov 


236d 22h 49m 045 Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 2 de Outubro de 1984 (Soyuz T-11) 


Gherman Stepanovich Titov 
Boris Borisovich Yegorov 


Konstantin Petrovich Feoktistov 


Yang Liwei 

Virgil Ivan 'Gus' Grissom 
Malcom Scott Carpenter 
Yuri Alexeievich Gagarin 
Sharon Christa Mc Auliffe 
Gregory Bruce Jarvis 
Michael John Smith 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Michael Eladio Lopez-Alegria 
Jerry Lynn Ross 

John Mace Grunsfeld 

Steven Lee Smith 

Scott Eduard Parazynski 
Joseph Richard Tanner 
Robert Lee Curbeam 

Nikolai Mikhailovich Budarin 
Douglas harry Wheelock 
James Hansen Newman 


Os 10 menos experientes 


ld 01h 18m 00s Vostok-2 

ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

Od 21h 2Im 36s Shenzhou-5 

Od 05h Os8m 37s MR-4 Literty Bell-7 
Od 04h 56m 05s MA-7 Aurora-7 

Od 01h 48m 00s Vostok-1 


Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 


STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 


Os 10 mais experientes em AEV 
69h 42m — 14 
67h 40m — 10 
58h 32m — 9 
58h 30m — 8 
49h 48m — 77 
47h 05m — 77 
46h 29m — 77 
45h 34m — 77 
44h 25m — 9 
43h 30m — 6 
43h Olm — 6 


Cosmonautas e Astronautas 


Segundo a FAI 


Segundo a USAF 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 
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Numero de cosmonautas e astronautas por pais em órbita (segundo a Federação Astronádutica Internacional) 


110 | Canadá 
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o Rússia 


Estados Unidos 331 


Checoslováquia 1 


Polónia 


Alemanha 


Bulgária 


Hungria 


Vietname 


Cuba 


Mongólia 


Roménia 


França 


Índia 


10 























a Sum 


Arábia Saudita 1 


Holanda 


México 


Síria 


Afeganistão 


Japão 


Reino Unido 


Austria 


Bélgica 


Suiça 


Itália 


Ucrânia 









*, 









A tes 
o. 


Eslováquia 


África do Sul 


Israel 


China 


Brasil 


Suécia 


Malásia 


Coreia do Sul 


TOTAL - 520 


E Espanha l 


l 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em segundos 
e equivale ao tempo durante o qual lkg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newton). É medido dividindo a 
velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será o rendimento 
do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo motor por kg de 
combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kgf 
( l /(kg/s)) -s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor do 
tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para uma 
única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. E 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo de 
queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. Após o 
lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 km. 
Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a latitude 
é sempre 0º (zero graus). 


Órbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais são 
de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário para 
levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 
Rn / — dt 


t FIL 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa direcção 
constante, a expressão em cima simplifica para 


= / ajdt= | — vo 


| , que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Parâmetros orbitais 


Apogeu: ponto de altitude máxima da órbita. 
Perigeu: ponto de altitude minima da órbita. 


Nodos ascendente e descendente da órbita: 
são os pontos de intersecção da órbita com o 
plano equatorial. Nodo ascendente é aquele 
que o satélite atravessa no Equador quando se 
dirige do Sul para o Norte. Nodo descendente 
é aquele que o satélite atravessa no Equador 
quando se dirige do Norte para o Sul. A “linha 
dos nodos” é aquela que liga os nodos 
ascendente e descendente, passando pelo 
centro da Terra. 


Ê Satellite 











Equatorial 
Plane 









1 


Vernal 
Equinoa., 






Ascending Node 


Inclinação (ID): ângulo entre o plano orbital do 
satélite e o plano equatorial da Terra. 
Inclinações próximas a 0º correspondem às 
chamadas órbitas equatoriais. Inclinações 

próximas a 90º correspondem às chamadas a NS. 
órbitas polares pois “cobrem os dois pólos. Satellite Orbit 
Orbitas com inclinação entre 0º e 90º rodam 
no mesmo sentido que a Terra (Oeste - Este) e 
por isso são denominadas de "progressivas". Orbitas com inclinação maior que 90º rodam no sentido contrário à Terra (Este - Oeste) e 
por isso são chamadas de "retrógradas". Inclinações maiores que 50º e menores que 130º correspondem a órbitas "polares" pois atingem 
latitudes altas. Inclinações menores que 40º correspondem a órbitas próximas ao Equador. 





Apogee 


Ascensão recta do nodo ascendente (Right Ascension of Ascending Node - RAAN-€) ): ângulo entre o primeiro ponto de Aires e o 
nodo ascendente. Segundo valor que alinha a elipse orbital no espaço, considerando que a inclinação é o primeiro. 


Argumento do perigeu (Argument of perigee -w ): é o ângulo medido no plano orbital, na direcção do movimento, do nodo 
ascendente ao perigeu. É o ângulo entre o eixo maior da elipse (linha entre o perigeu e o apogeu) e a linha dos nodos, medido no plano 
da órbita. Varia entre 0º e 360º, sendo igual a 0º quando o perigeu está no nodo ascendente, e 180º quando o satélite está mais longe da 
Terra (apogeu) cruzando o Equador em movimento ascendente. Determina a posição da elipse orbital no plano orbital, visto que a 


inclinação 1 e a ascensão recta () determinam a posição do plano orbital no espaço. 
Excentricidade: determina a forma da elipse orbital. Círculo: Excentricidade = 0; Elipse longa e estreita: Excentricidade = 1. 


Movimentação média (Mean motion - n): velocidade angular média do satélite (em revoluções por dia) em uma órbita elíptica: n = 
2.7 /T onde Té o período orbital. Parâmetro relacionado com o tamanho da órbita (distância do satélite à Terra). 


Anomalia média (Mean anomaly - M): especificação da posição do satélite na órbita numa dada época. Ângulo medido a partir do 
perigeu na direcção do movimento do satélite, que um satélite teria se se movesse em velocidade angular constante. 


Anomalia verdadeira: ângulo no plano orbital do satélite entre o perigeu e a posição do satélite medido na direcção do movimento do 
satélite. 


Elementos keplerianos: descrevem a forma e orientação de uma órbita elíptica em torno da Terra, bem como a posição de um satélite 
naquela órbita em uma dada época (data e hora de referência): argumento do perigeu, ascensão recta do nodo ascendente, anomalia 
média, semi-eixo maior, inclinação e excentricidade. 


Perturbações: existem os seguintes tipos de perturbações: Geopotencial - devido ao achatamento terrestre, ou seja, ao desvio principal 
da Terra em relação à forma esférica; altera a orientação do plano orbital no espaço sem alterar a inclinação; altera a orientação da 
elipse no plano orbital; Atracão lunissolar - devido às acções atractivas do Sol e da Lua; afecta todos os elementos orbitais, 
diminuindo a altura do perigeu e, consequentemente, afectando o tempo de vida do satélite; Arrasto (atrito) atmosférico - devido ao 
atrito com a atmosfera; diminuição do semi-eixo maior, da excentricidade e do período de revolução. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogênio. No seu estado puro o N,04 contém menos de 0,1% de 
água. O N,04 tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O NO, é 
fabricado através da oxidação catalítica da amônia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de nitrogênio. 
A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de mitrogénio puro. Tem uma 
densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são altamente 
inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , sendo o seu ponto de 
congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não tem 
cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, a 
mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogéênio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos catalisam 
a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode ser 
armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a -259,0ºC 
e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um potente 
oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de amónia e o 
perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos os sais de 
amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa irritação do tracto 
respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 


E m Orbita 
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